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RESUME 
Cette these, qui porte sur revaluation de la tolerance aux dommages d'un composite 
sandwich moule par le procede d'infusion, a ete realisee dans le cadre de la certification 
d'un avion amphibien de quatre places (le Seawind 300C). Le composite sandwich en 
question est constitue d'un noyau (ame) en mousse de PVC entre deux peaux stratifiees 
de vinyl ester/verre-E. Toute la cellule de l'avion est constitute de materiaux 
composites, dont plus de 80% des composantes sont faites de ce composite sandwich. La 
particularite de ce projet de certification, est que pour la premiere fois en Amerique du 
Nord, une resine vinyl ester et le procede d'infusion sont homologues dans la 
certification d'avions ayant une masse entre 750 et 5 670 kg. 
Un des principaux points a couvrir dans la certification de structures d'avions en 
materiaux composites est revaluation de la tolerance aux dommages. Cette evaluation 
consiste principalement a determiner l'effet de petits dommages produits par des impacts 
sur la resistance residuelle de la structure en composites. Ces impacts peuvent survenir 
durant l'assemblage des pieces ou durant la mise en service de l'avion. Le principal 
danger de ces dommages est qu'ils sont parfois a peine perceptibles a l'ceil, mais 
peuvent affecter considerablement les proprietes mecaniques de la structure. 
Le principal objectif de cette these est d'evaluer la tolerance aux dommages du 
composite sandwich utilise pour fabriquer la structure du Seawind 300C (aile, fuselage, 
empennage, etc.). La premiere etape consiste a l'elaboration d'une methode de 
caracterisation et de classification des dommages produits par des impacts legers. Cette 
methode de classification est basee sur l'analyse de resultats des tests d'impacts 
instruments. C'est-a-dire que les tests d'impacts ont ete realises avec une tour d'impact 
a poids tombant (impacteur), dont l'impacteur est muni d'une cellule de charge 
permettant de mesurer revolution de la force de contact entre l'impacteur et l'eprouvette 
en fonction du temps. La courbe force-temps varie considerablement selon le type de 
dommages et permet ainsi de classer ceux-ci de facon plus objective, que la methode 
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d'inspection visuelle. Les resultats de la caracterisation des sandwichs impactes ont 
permis de classer les dommages en trois principales categories, soit les dommages peu 
visibles (BVID), visibles (VID) et clairement visibles (CVID). 
Un des aspects innovateurs de cette these a ete l'elaboration d'un indice 
d'endommagement pour evaluer la severite du dommage. Cet indice a ete defini par la 
normalisation de l'energie absorbee par rapport a l'energie d'impact induite. Le 
fondement de cet indice est base sur l'hypothese que l'energie absorbee est dissipee par 
la formation des dommages causes par l'impact. La deuxieme etape dans cette 
evaluation de la tolerance aux dommages consiste a determiner la resistance residuelle 
des eprouvettes sandwiches impactees par des tests de compression apres impact (CAI). 
Les resultats de CAI ont ete presentes en fonction de l'indice d'endommagement. Cette 
nouvelle representation graphique des resultats CAI a permis d'identifier plus clairement 
la reduction de la resistance residuelle du composite sandwich impacte. Les resultats ont 
demontre que la presence d'un BVID est presque aussi dommageable qu'un CVID et 
peut reduire la resistance residuelle du sandwich impacte jusqu'a 60% de la resistance 
du sandwich intact. La methodologie ainsi que les resultats decrits dans ce contexte ont 
ete acceptes par Transport Canada dans le cadre de la certification du Seawind. 
Une methode d'analyse par elements finis a ete elaboree pour predire la charge a la 
rupture du composite sandwich impacte. Les tests de compression ont demontre une 
rupture par flambage des minces peaux stratifiees du sandwich. Base sur cette 
observation, il a ete suppose que la dimension des dommages influence l'instabilite 
elastique de la peau impactee. Pour valider cette hypothese, des analyses de flambage 
non-lineaires ont ete realisees avec le logiciel d'elements finis ANSYS. Les predictions 
de la charge critique au flambage etaient superieures aux resultats experimentaux, 
particulierement pour le cas du BVID. Neanmoins, cette methode d'analyse semble 
prometteuse et pourrait eventuellement contribuer a 1'amelioration du design de 




This thesis deals with the damage tolerance evaluation of a composite sandwich molded 
by the resin infusion process and was undertaken along with the certification process of 
the four seats amphibian (Seawind 300C) aircraft. The investigated composite sandwich 
is made of PVC foam core between two vinyl ester/E-glass laminates skins. The entire 
aircraft structure is made of composites materials and more than 80% of the components 
are composite sandwiches. Within this context, it is the first time in North America that 
a vinyl ester resin and the infusion processes were qualified during an aircraft 
certification in the 750 to 5670 kg weight category. 
One of the major issues in the composites aircraft structures certification is the damage 
tolerance evaluation. Such evaluation consists to determine the effect of small impact 
damages on the residual strength of the composite structure. These small impacts can 
occur during components manufacturing assembly or during aircraft service. The subtle 
danger of these damages is that while they are at the limit of detectability by naked eye; 
they can considerably reduce the mechanical properties of the structure. 
The principal objective of this thesis is to evaluate the damage tolerance of the 
composite sandwich used for the Seawind 300C structures manufacturing (wing, 
fuselage, empennage, etc.). The first step to achieve this task was to elaborate a low 
velocity impact damages characterization and classification methodology. This 
classification method was based on instrumented impact tests results analysis. This mean 
that the impacts tests were performed with a drop weight impact tower, with the 
impactor equipped of a load cell allowing the data acquisition of the contact force 
between the impactor and the coupon as function of time. Since the force-time curves 
vary considerably with the impact damages type, it allows a more objective 
classification in comparison to the visual inspection method. According to the impacted 
sandwiches characterization results, the damages were sorted in three principal 
IX 
categories: Barely Visible Impact Damage (BVID). Visible Impact Damage (VID) and 
Clearly Visible Impact Damage (CVID). 
One of the innovative aspects of this thesis was to elaborate a damage state indicator to 
evaluate the impact damage level severity. This damage state indicator was defined by 
normalizing the absorbed energy with the incident impact energy. This damage state 
indicator was elaborated based on the assumption that the absorbed energy is dissipated 
by the impact damage formation. The second step of this damage tolerance evaluation 
consists to determine the residual strength of impacted sandwich coupons with 
Compression After Impact (CAI) tests. CAI results were plotted as function of the 
damage state indicator. The results obtained from this new CAI graphical representation 
give a clear insight on the residual strength reduction of the impacted composite 
sandwich. The results demonstrated that a BVID is almost as critical as a CVID and can 
reduce the impacted sandwich residual strength up to 60% of the intact sandwich 
resistance. The methodology and the results described within this investigation were 
accepted by Transport Canada during the Seawind certification project. 
A Finite Element Analysis method was elaborated to predict the critical load failure of 
the impacted composite sandwich. The compression tests demonstrated a buckling 
failure of the thin sandwich laminates skins. Based on this observation, it was supposed 
that the damages dimensions influence the instability failure of the impacted skin. To 
validate this assumption, non-linear buckling analysis were performed with ANSYS 
finite elements software. Buckling critical load failure predictions were higher than 
experimental results, particularly for the BVID case. Nevertheless, this analysis method 
seems to have a lot of potential and could eventually be used to improve aircraft 
structures design using similar composites sandwiches as the one investigated herein. 
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INTRODUCTION 
[.'utilisation de materiaux composites dans Faeronautique ne cesse de croitre depuis les 
trente dernieres annees. La plupart des structures d'aeronefs en materiaux composites 
sont produites a partir de preimpregnes moules et cuits dans des autoclaves. Toutefois, le 
cout des preimpregnes et des autoclaves est tres eleve et ce type de production est 
habituellement reserve aux grandes entreprises. Des precedes de fabrication beaucoup 
plus economiques tel que 1'infusion (SCRIMP, VARTM) permettent aux petites et 
moyennes entreprises de fabriquer des structures en composites de bonnes qualites pour 
un investissement tres abordable. Le principe de l'infusion est d'aspirer de la resine a 
travers un renfort sec installe sur un moule rigide et scelle sous une membrane flexible. 
En plus de permettre la fabrication de pieces de tres grandes dimensions avec une tres 
bonne reproductibilite, ce precede facilite grandement la fabrication des structures 
sandwiches. Les structures sandwiches sont utilisees pour leurs proprietes mecaniques 
en flexion, leur legerete et leur faible cout de production. 
L'utilisation de nouveaux materiaux composites dans la fabrication d'avions certifies 
(categories recreatives ou de transports) necessite obligatoirement la certification des 
structures en composites. Un des points les plus importants de la reglementation 
americaine et canadienne sur la certification d'une structure en composites est l'etude de 
la tolerance aux dommages et de revaluation du comportement en fatigue de la 
structure. 
II est presque inevitable qu'un avion subisse des impacts a faible velocite durant sa 
fabrication, sa production et sa maintenance. Les impacts sont la plupart du temps causes 
par un outil echappe, des cailloux, des grelons, des oiseaux, etc. Souvent, les traces 
d'impacts sont difficilement detectables par les inspections visuelles. Par contre, ce type 
de dommage a peine perceptible pour l'ceil risque de diminuer grandement les proprietes 
mecaniques des structures en materiaux composites. Etant donne l'heterogeneite des 
materiaux composites, il est tres difficile de predire leur resistance et leur mode de 
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rupture, particulierement s'il y a presence de dommages. Puisque les composites 
sandwichs sont plus complexes que les composites stratifies, il est encore plus difficile 
d'etudier la tolerance aux dommages de ce type de materiaux. En plus des dommages 
typiques tel que la penetration et le delaminage de la peau strati fiee, d'autres types de 
dommages comme le broyage de Tame et le decollement de la peau sont aussi a 
considered 
L'objectif de cette recherche est d'evaluer la tolerance aux dommages d'un composite 
sandwich impacte a faible velocite. Le composite sandwich en question est moule par le 
procede d'infusion et est utilise dans la fabrication de la structure d'un avion recreatif 
amphibien, le « Seawind 300C ». Cette evaluation de la tolerance aux dommages du 
composite sandwich a ete realisee dans le cadre de la certification de favion. Le 
composite sandwich est constitue d'une ame en mousse de PVC reticule de 6,35 mm 
d'epaisseur entre deux peaux stratifiees d'environ 0,7 mm d'epaisseur fait d'une resine 
vinyl ester renforcee de tissus satin en fibre de verre-E. 
La compagnie qui a eu le mandat d'obtenir le certificat de navigabilite (chapitre 523) 
accorde par Transport Canada [1], etait la firme d'ingenierie Flight Dynamics 
Corporation (FDC). Les objectifs specifiques demandes par cette firme etaient : 
d'etablir une methode de caracterisation et de classification des dommages pour 
distinguer clairement la difference entre un dommage visible et un dommage a 
peine perceptible a l'oeil; 
de determiner la resistance residuelle en compression du composite sandwich 
impacte, et d'en deduire un facteur de perte applicable aux valeurs de design. 
Un dernier objectif qui concerne uniquement cette these et qui n'a pas ete vise par la 
firme FDC est la prediction de la resistance residuelle du composite sandwich impacte 
en utilisant la methode des elements finis. 
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Le premier chapitre de cette these est consacre a la revue de la litterature et presente une 
courte description du procede d'infusion, des composites sandwichs et des criteres de 
certification d'un materiau composite (Section 1.1, 1.2 et 1.3 respectivement). Par la 
suite une recherche bibliographique plus specifique presente quelques travaux realises 
sur la tolerance aux dommages des materiaux composites (Section 1.4); la theorie du 
flambage des plaques stratifiees et sandwiches (Section 1.5); la modelisation des 
composites sandwichs avec ANSYS (Section 1.6), l'analyse du flambage avec ANSYS 
(section 1.7) et finalement des travaux de recherche sur la prediction de la faillite des 
composites impactes par la methode d'elements finis (Section 1.8). 
Le deuxieme chapitre resume la demarche scientifique de ce travail qui se divise 
principalement en deux parties : (1) la caracterisation experimentale de l'effet des 
impacts a faible vitesse sur l'endommagement et la resistance residuelle du composite 
sandwich, et (2) la prediction de la resistance residuelle en compression du composite 
sandwich impacte en utilisant la methode d'analyses par elements finis. 
Dans le troisieme chapitre, un article intitule «Low velocity impact characterization of a 
foam-cored composite sandwich» presente une methodologie experimentale pour 
caracteriser et classifier les dommages produits par un impact a faible vitesse. De plus, 
cet article introduit un nouveau concept pour evaluer la severite d'un dommage, qui est 
base sur la normalisation de l'energie d'absorption. C'est-a-dire l'energie qui est 
dissipee par la formation du dommage lors de l'impact. 
Le quatrieme chapitre presente un deuxieme article intitule «Finite Element prediction of 
the compression behavior of an impacted composite sandwiches », qui traite de la 
caracterisation et de la prediction de la resistance residuelle du composite sandwich 
impacte par la methode des elements finis. Plus specifiquement, l'effet de la dimension 
du dommage ainsi que l'effet de la degradation de la rigidite des materiaux de la zone 
impactee (peau stratifiee et ame en mousse) sur la charge critique au flambage du 
sandwich ont ete etudies. 
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Le cinquieme chapitre decrit principalement les proprietes elastiques du stratifie utilise 
dans la fabrication des peaux du composite sandwich, dont chaque peau comporte trois 
plis de tissus satin 7781. L'objectif de ce chapitre est d'expliquer la modelisation des 
tissus 7781 par un multicouche orthogonal symetrique [0/90]s. Ce modele [0/90]s 
theorique permet de simuler les proprietes elastiques du stratifie 7781. Dans Particle 2, 
le composite sandwich a ete modelise par les elements finis, et chaque pli (tissu satin 
7781) de la peau a ete represente par ce multicouche orthogonal symetrique [0/90]s. 
Pour terminer, une discussion sur l'ensemble des resultats obtenus est presentee, ainsi 
qu'une conclusion qui mentionne brievement quelques avenues potentielles reliees a ce 
domaine de recherche. 
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CHAPITRE 1 - REVUE DE LA LITTERATURE 
Cette revue de la litterature fait un survol rapide du procede d'infusion qui a ete utilise 
pour mouler les eprouvettes testees dans cette recherche, suivi d'une description des 
composites sandwichs et d'un resume sur la certification des structures d'aeronefs en 
materiaux composites, soit respectivement les sections 1.1 ; 1.2 et 1.3. Les sections 
suivantes concernent plus specifiquement le sujet de cette recherche. Tout d'abord, la 
section 1.4 presente l'aspect experimental de la tolerance aux dommages des materiaux 
composites, c'est-a-dire la caracterisation des tests d'impacts et de la resistance 
residuelle des materiaux composites impactes. Alors que les autres sections de ce 
chapitre sont reliees a l'aspect plus theorique de cette these, qui est l'analyse du 
flambage de plaques sandwiches avec le logiciel d'elements finis ANSYS. C'est pour 
cette raison, qu'une revue de litterature a ete faite successivement sur les sujets 
suivants : 
la theorie du flambage des plaques stratifiees et sandwiches (section 1.5) ; 
la modelisation des composites sandwichs avec ANSYS (section 1.6); 
l'analyse generale du flambage avec ANSYS (section 1.7) ; 
la prediction du flambage de materiaux composites endommages (section 1.8) 
1.1 Procede d'infusion de resine a faible pression 
Le procede d'infusion de resine a faible pression a ete developpe par Seamann's 
Composites (SCRIMP : Seamann's Composites Resin infusion Molding Process) a la tin 
des annees 80 [2]. La Figure 1.1 represente la schematisation du procede d'infusion. 
Tout d'abord, on dispose les renforts de fibres seches (tissus ou mats) sur un moule 
prealablement cire d'un agent demoulant. Dans le cas de composites sandwichs, on 
insere une ame en mousse de polymere entre les renforts de fibres. Ensuite, on recouvre 
les renforts d'un tissu en nylon (release fabric) et d'un grillage en polyethylene 
(medium) ayant une permeabilite tres elevee (Figure 1.2). Par la suite, on positionne un 
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tuyau distributeur pour la resine d'un cote de la piece et a l'autre extremite un tuyau 
pour effectuer le vide (Figure 1.3). Ces tuyaux doivent etre ajoures (Figure 1.2) pour 
permettre l'ecoulement de la resine. Le tout est scelle hermetiquement sous un sac en 
nylon flexible et transparent. Lorsque l'etancheite du sac est verifiee, la resine est 
aspiree par le vide et s'ecoule facilement a travers le grillage d'infusion qui recouvre 
presque toute la superficie de la piece. Par la suite, la resine s'ecoule facilement a travers 
l'epaisseur des couches de renforts. On installe un tissu de nylon entre le renfort et le 
grillage pour eviter que le grillage soit fige dans la piece. Le tissu en nylon poreux est 
enduit d'un agent demoulant a base de siloxane qui permet au tissu de nylon de se 
decoller facilement de la surface de la piece, d'ou vient son nom anglais «release 
fabric». Le vide est realise par une simple pompe a vide d'une capacite de -100 kpa et 
d'un reservoir sous pression pour intercepter les excedants de resine. 
..,-—Resin 
nr 
Sealant Tape ( X J , — Resin drawn across and through 
reinforcements by vacuum 
. — Nylon Vacuum Bag 






Figure 1.1 - Representation schematique de l'infusion [3] 
Figure 1.2 - Exemple de grillage d'infusion avec le tube de distribution de resine 
-Tuyau pour distribuer la resine (torsade) 
Tissu de nylon 
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Tuyau pour effectuer le vide (torsade) ' 
Figure 1.3 - Schematisation du tuyau distributeur de resine, du grillage d'infusion et du 
tuyau pour effectuer le vide 
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Les resines utilisees dans le precede d'infusion sont generalement les epoxydes, les 
vinyl esters et les polyesters insatures ayant une viscosite de l'ordre de 2 a 3 poises. Pour 
obtenir une piece structurale avec de bonnes proprietes mecaniques, il est preferable 
d'utiliser comme renforts des tissus equilibres ou des tissus quasi-unidirectionnels faits 
de fibres de verre, de carbone ou d'aramide. Le principal avantage de l'infusion est la 
facilite de produire des pieces complexes de grandes dimensions a prix tres abordables. 
Un autre avantage de ce precede est la facilite de produire des composites sandwichs 
comparativement aux autres precedes de fabrication. Les composites sandwichs sont 
presenter plus en details dans la section 1.2. 
Le precede d'infusion est largement utilise dans le domaine nautique pour la fabrication 
de coques de bateaux. Toutefois, etant donne la bonne qualite des structures moulees par 
ce precede, l'infusion est maintenant utilisee dans le domaine de l'aeronautique. Par 
exemple, le Seawind 300C est un avion recreatif amphibien (Figure 1.4) dont la structure 
(enveloppe et ossature) est entierement faite de materiaux composites infuses. 
Figure 1.4 - L'avion amphibien Seawind 300C 
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1.2 Les composites sandwichs 
Le principal avantage des composites sandwichs est qu'ils possedent une resistance et 
une rigidite en flexion tres elevees pour un minimum de poids. Une des premieres 
applications des composites sandwichs fut l'utilisation d'une ame en bois de balsa collee 
entre deux planches de contreplaques en cedre servant a la fabrication de 1'avion 
DeHavilland Albatross en 1937 [4]. 
Les composites sandwichs sont principalement constitues d'une ame tres legere collee 
entre deux peaux stratifiees. Les types d'ames les plus communs sont le bois de balsa, 
les nids d'abeilles et les mousses en polymeres rigides. Les peaux stratifiees sont 
generalement faites des resines thermodurcissables renforcees de fibre de verre, de 
carbone ou d'aramide. 
Le principe du composite sandwich est le meme que celui d'une poutre en I. Lorsque le 
composite sandwich est charge en flexion, la peau sera en compression et en tension, 
tandis que l'ame sera soumise a du cisaillement (Figure 1.5). Le Tableau 1.1 montre la 
contribution de l'epaisseur de l'ame sur la rigidite et la resistance en flexion d'une 
structure sandwich en aluminium (peaux et ame). En augmentant l'epaisseur de Tame et 
tout en gardant l'epaisseur des peaux constantes, la resistance et particulierement la 
rigidite augmentent de facon impressionnante sans pour autant augmenter le poids de la 
structure de facon significative. 
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Figure 1.5 - Schematisation des charges appliquees sur un composite sandwich [5] 
Tableau 1.1 Effet de l'epaisseur de Tame sur la rigidite et la resistance en flexion d'une 




















1.3 Certification des structures en materiaux composites 
La certification de nouvelles structures en materiaux composites exige une panoplie de 
tests en laboratoire. La methodologie generalement employee par les compagnies est line 
approche echelonnee (Figure 1.6), qui debute par la qualification des materiaux (tests 
standards de traction, compression, etc. sur des petites eprouvettes) pour se terminer par 
des tests statiques et de fatigue sur les structures principales de 1'avion (ex: ailes, 
fuselage, etc.). 
Une des etapes intermediaires de la certification d'une structure en materiaux 
composites est de determiner sa tolerance aux dommages produits par des impacts 
legers. Particulierement, il est necessaire de demontrer les points suivants [1]: 
1) Demontrer que la structure peut supporter une charge ultime lorsque celle-ci 
comporte des dommages atteignant le seuil de detectabilite selon les 
procedures d" inspections visuelles routinieres. 
2) Demontrer le taux de progression des dommages produits par un impact sous 
l'effet de charges repetees. 
3) Demontrer qu'apres avoir subi les charges repetees, la structure comportant 
les dommages (qui ont progresse ou non) peut supporter les charges limites 
critiques en vol. 
II n'existe pas de normes standard pour demontrer les points precedents. De plus, il n'y a 
pas de definitions precises du dommage atteignant le seuil de detectabilite (dommage a 
peine perceptible pour Loeil). Par exemple, il n'y a pas de criteres officiels sur le 
diametre et la profondeur de l'indentation produit par l'impact. De plus, il faut 
determiner l'energie d'impact produisant ce type de dommages qui peut varier de 1 a 
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Figure 1.6 - Approche echelonnee pour la certification des structures d'aeronefs en 
materiaux composites [8] 
1.4 Tolerance aux doramages des structures en materiaux composites 
L' evaluation de la tolerance aux dommages des structures en materiaux composites 
debute tout d'abord par une caracterisation des types de dommages susceptibles de se 
produire durant la production jusqu'a la mise en service de la structure. Par exemple, des 
impacts de faibles energies durant l'entreposage, 1'assemblage ou durant la mise en 
service peuvent parfois severement endommager la piece et etre a peine perceptible pour 
l'ceil. En anglais, on appelle ce type de dommages BVID « Barely Visible Impact 
Damage ». Ces dommages sont critiques, car en plus d'etre frequents et de reduire les 
proprietes mecaniques de la structure, ils sont indetectables pour les inspections 
visuelles routinieres. Done, pour la fiabilite de l'avion, il devient tres important de 
connaitre la resistance residuelle des materiaux composites impactes a faible energie. 
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1.4.1 Caracterisation des dommages produits par des impacts sur les materiaux 
composites 
L'impact d'un objet quelconque sur un composite sandwich produit un dommage 
localise sur la peau impactee, l'ame et 1'interface ame-peau. La nature des dommages 
depend d'une multitude de facteurs incluant l'epaisseur du composite sandwich, la 
configuration des peaux (sequence des plis), fame, les proprietes de 1'interface entre la 
peau et fame, les techniques de fabrication, l'energie et la vitesse d'impact, la forme de 
l'impacteur, l'environnement, etc. [9]. Certains chercheurs soutiennent que 
l'endommagement de la peau d'un composite sandwich augmente lineairement avec 
l'energie d'impact jusqu'a ce qu'une valeur maximum soit atteinte [9]. 
La Figure 1.7 schematise les differents types de dommages resultants d'impacts legers 
sur des composites sandwichs. Un exemple relativement frequent d'impacts legers dans 
le domaine de l'aeronautique est l'impact d'un outil echappe par megarde sur une piece 
d'avion. Un outil de 1,5 kg tombant d'une hauteur de 1 m produit un impact de 14,7 
joules (Uj = m,gh) [10], ce qui est largement suffisant pour endommager un composite 
sandwich utilise dans la fabrication du Seawind 300C. Le document JSSG-2206 [11] 
suggere d'utiliser une energie d'impact entre 5,4 et 8,1 joules pour reproduire l'impact 




Figure 1.7 - Schematisation de differents types de dommages resultant d'impacts legers: 
(a) Indentation de la peau, (b) Delamination des plis, (c) Fissuration de la matrice, (d) 
Dommage localise (perforation) [12] 
Certains chercheurs utilisent, comme critere de caracterisation, la profondeur de 
1'indentation residuelle maximale pour evaluer la severite du dommage (Figure 1.8). 
Mcgowan [13] considere un dommage comme etant un BVID, lorsque la profondeur de 
l'indentation est de 1,27 mm (0,05 po), quel que soit le materiau composite impacte et la 
dimension de l'impacteur. La Figure 1.9 montre la variation de la profondeur de 
l'indentation residuelle selon l'energie d'impact pour des stratifies carbone/epoxy de 36 
et 50 plis [13]. On observe que l'energie d'impact necessaire pour produire un BVID sur 
le stratifie de 36 plis est environ 122 joules (90 pi-lbs). Pour realiser ces tests d'impacts, 
Mcgowan a utilise un impacteur de 4,5 kg et de 2,54 mm de diametre. 
Dans une autre etude, Mcgowan [14] a caracterise les dommages produits par des 
impacts legers sur des composites sandwichs ayant des peaux de preimpregnes 
AS4/8552 graphite-epoxy (8 plis) et une ame en nid d'abeille Korex d'une densite de 75 
kg/m (4,5 lb/pi ). Selon son propre critere de caracterisation, il faut une energie 
d'impact d'environ 19 joules (14 pi-lbs) pour produire un BVID (indentation residuelle 
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de 1,27 mm de profondeur) sur ce composite sandwich (voir Figure 1.10); soit environ 
une energie d'impact cinq fois inferieure a Fenergie necessaire pour endommager le 
stratifie de 36 plis de la Figure 1.9 (pour un impacteur de meme diametre). Selon cette 
comparaison, on pourrait deduire qu'augmenter l'epaisseur de la peau stratifiee 
augmenterait la resistance a 1'impact du sandwich. Toutefois, selon Tomblin [9], 
augmenter l'epaisseur de la peau aura pour effet de reduire la visibilite des dommages, 
mais cela ne va pas necessairement ameliorer la resistance a l'impact. Au lieu d'obtenir 
une indentation visible, il y aura delamination des plis (Figure 1.7 b). 
Residual 
ndentation 
• damage "" 
Figure 1.8 - Representation schematique d'une indentation residuelle d'un composite 
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Figure 1.9 - Profondeur d'une indentation residuelle selon l'energie d'impact pour des 
stratifies carbone/epoxy de 36 et 50 plis [13] 
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Figure 1.10 - Profondeur de l'indentation d'un composite sandwich en fonction de 
l'energie d'impact [14] 
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La Figure 1.11 presente les resultats d'Anderson [16] sur la profondeur de Indentation 
residuelle en fonction de Penergie d'impact pour un composite sandwich ayant une 
configuration [(0/90/0)/ame]s. La peau stratifiee du composite sandwich est faite de 
preimpregnes a base de carbone LTM4SEL/CK0111 et fame est une mousse 
polymethacryimide 51WF. Pour une energie d'impact de 13,22 joules, l'auteur a observe 
des fissures (Figure 1.7 c) sur la zone impactee. La profondeur de l'indentation 
residuelle etait seulement de 0,13 mm. Cette valeur est 10 fois inferieure au critere de 
caracterisation d'un BVID de Mcgowan (profondeur d'indentation d'un BVID = 1,27 
mm) [14]. 
Tomblin et ses collegues [15] ont demontre qu'il n'y a pas de correlation entre la 
profondeur de l'indentation du dommage et la resistance residuelle en compression d'un 
composite sandwich impacte. Particulierement, dans le cas d'impacteurs avec un 
diametre relativement large (7,62 cm). Les auteurs ont observe que la superficie du 
dommage reflete mieux la degradation de la resistance residuelle du composite sandwich 
que la profondeur de l'indentation. Ces chercheurs [15] ont effectue des tests d'impacts 
sur des composites sandwichs ([(90/45)2/ame]s) avec des peaux stratifiees en fibre de 
verre (NB321/7781) et une ame en nid d'abeille (Plascore PN2-3; 1,9 cm d'epaisseur). 
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Figure 1.11 - Profondeur de l'indentation residuelle en fonction de Tenergie d'impact 
pour un composite sandwich [(0/90/0)/51 WF]S [16] 
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Figure 1.12 - Observation des dommages d'un composite sandwich [(90/45)2/ame]s 
impacte [15]. 
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La plupart des tests d' impacts effectues en laboratoire sont realises avec une machine 
d'essais a poids tombant instrumente (ex.: tour d'impact de type Dynatup). Le principe 
de ce type de machine est de laisser tomber un impacteur de quelques kilogrammes (< 
20 kg) a une hauteur generalement inferieure a 1 m, et dont l'energie d'impact (U,) se 
calcule a l'aide de 1'equation (1.1). Ce type d'impact, dont la vitesse de 1'impacteur est 
inferieure a 10 m/s est classe comme un « impact a faible vitesse ». Toutefois, l'energie 
d'impact peut aller jusqu'a une centaine de joules (< 300 J). La Figure 1.13 est une 
representation schematisee d'un impacteur instrumente. L'impacteur d'une masse totale 
{mi), dont le poids principal provient de plaques d'acier, est muni d'une pointe 
interchangeable en acier tres dur qu'on fixe sur une cellule de charge. Les pointes 
peuvent etre de formes coniques oil plates, mais generalement elles sont hemispheriques 
de diametres variant de 6,35 a 38,1 mm de rayon. La cellule de charge (load cell) permet 
de mesurer la variation de la force lors du contact en fonction du temps, F{f). Le systeme 
d'acquisition de donnees se declenche lorsqu'une petite languette metallique, fixee sur 
l'impacteur, traverse le photo-detecteur juste avant le contact entre l'impacteur et 
l'eprouvette. Grace a un programme integre au systeme d'acquisition de donnees, la 
vitesse initiale {v0) au contact est calculee selon l'equation (1.2). Les donnees 
necessaires pour utiliser l'equation (1.2) sont obtenues grace a la languette metallique 
munie d'une entaille (Figure 1.13). La premiere partie de l'equation (1.2) est basee sur le 
temps mesure lors du passage de la languette a travers le photo-detecteur. Alors que la 
deuxieme partie de l'equation (1.2) est basee sur le reste du temps avant que l'impacteur 
entre en contact avec l'eprouvette. La vitesse durant le contact, v(/), le deplacement de 
l'impacteur rigide, z{f), ainsi que l'energie d'impact, Uj{f), sont calcules par un 
programme de traitement de donnees en utilisant respectivement, les equations (1.3), 
(1.4) et (1.5) [17]. 
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Languette entail lee 
Masse principale 
(plaques d'acier) 






Pointe de l'impacteur 
Figure 1.13 - Schematisation d'impacteur d'une machine a poids tombant 
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energie d'impact en fonction du temps 
masse total de l'impacteur 
distance entre l'impacteur et l'eprouvette 
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g: acceleration gravitationnelle 
VQ: vitesse d ' impact initiale lors du contact entre Pimpacteur et l 'eprouvette 
v(t): vitesse d ' impact en fonction du temps 
V. temps 
to: temps initial lors du contact entre l ' impac teure t l 'eprouvette 
F(t) : force en fonction du temps 
z\2 : largeur de la languette entaillee (voir Figure 1.13) 
ty-ti : temps requis pour que l'entaille traverse le photo-detecteur 
z(i) : deplacement de l'impacteur en fonction du temps 
La Figure 1.14 presente des courbes d'impact force-temps d'un stratifie [0/90]s 
carbone/epoxy impacte avec une tour d'impact Dynatup 8250 [18]. Lorsque le stratifie 
est impacte a de faibles energies (Figure 1.14 a), la courbe force-temps a une forme de 
cloche et le dommage subi est une faible indentation de la surface avec quelques micro-
fissures. Pour des impacts plus eleves (Figure 1.14 b), la courbe d'impact force-temps 
comporte une chute prononcee. Cette chute prononcee de la courbe est causee par la 
rupture des fibres lors de 1'impact. 
La Figure 1.15 presente une courbe d'impact energie-temps d'un stratifie epoxy/verre-E 
d'une epaisseur de 3,7 mm [19]. L'energie maximum de la courbe correspond a 
l'energie d'impact induite, alors que le debut du plateau de la courbe coincide avec la 
perte de contact entre l'eprouvette et l'impacteur. Ce plateau indique l'energie 
d'absorption qui est l'energie dissipee par formation du dommage lors de l'impact. Plus 
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Figure 1.14 - Courbes d'impact forces-temps d'un stratifie [0/90]s carbone/epoxy : (a) 
faible dommage et (b) dommage severe [18] 
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Figure 1.15 - Courbe d'impact energie-temps d'un stratifie epoxy/verre-E impacte a 
18,5 joules [19] 
23 
1.4.2 Resistance residuelle en compression des materiaux composites impactes 
Les tests de resistance de compression apres impact (CAI) permettent de mesurer la 
resistance residuelle d'un materiau composite endommage. Un impact leger sur un 
stratifie ne produira pas de dommages visibles, toutefois les dommages seront internes, 
tel que des micro-fissures de la matrice et le delaminage des plis. Le delaminage des plis 
diminue grandement la resistance residuelle en compression et en cisaillement du 
stratifie impacte. Puisque les tests de compression sont plus simples a realiser que les 
tests de cisaillement, generalement la resistance residuelle des materiaux composites 
impactes est evaluee par des tests de compression en utilisant une fixation comme celle 
presentee a la Figure 1.16 
Figure 1.16- Fixation developpee par Boeing pour les tests de compression apres 
impact [21] 
II a ete demontre que la resistance residuelle statique de stratifies impactes (en presence 
d'un BVID) en compression est nettement plus reduite qu'en tension [22]. En tension, la 
presence d'un BVID est aussi dommageable qu'un trou de 3 mm. Tandis, qu'en 
compression, la presence d'un BVID est aussi dommageable qu'un trou de 25 mm. 
Beheshty et Harris [23] ont etudie l'effet des impacts a faible vitesse sur les resistances 
residuelles en tension et en compression de stratifies carbone/epoxy HTA/982A (Figure 
1.17). On note sur la Figure 1.17, que la resistance en tension diminue legerement. Alors 
que la resistance en compression diminue drastiquement (diminution de 45%) pour des 
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impacts tres legers (energie d'impact = 1 joule). Les auteurs specifient que les impacts 
relativement faibles (inferieur a 5 joules) n'ont produit aucun dommage visible a l'oeil. 
Toutefois, des observations au C-scan ont identifie une delamination des plis. Ainsi, les 
auteurs [23] expliquent les resultats de la Figure 1.17, par le fait que la delimination des 
plis reduit la resistance residuelle en compression des eprouvettes, mais influence tres 
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Figure 1.17- Effet d'un impact a faible velocite sur les resistances residuelles en tension 
et en compression pour des stratifies carbone/epoxy [(±45/02)2]s [23] 
Dans une autre etude, Beheshty et Harris [24] ont demontre que les stratifies (16 plis) 
renforces de fibres de verre sont plus resistants a 1'impact que les stratifies renforces de 
fibres de carbone. La resistance CA1 des stratifies en fibres de verre a diminue de 45% 
apres avoir subi un impact de 5 joules. Tandis que la resistance CAI des stratifies en 
fibres de carbone a diminue de 65% apres avoir subi un impact de 3 joules. Clark et Van 
Blaricum [25] ont note une reduction de 50% de la resistance residuelle CAI d'un 
stratifie de fibres de carbone de 56 plis endommage par un impact de 12,2 joules. 
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Han et ses collegues [26] ont impacte a differents niveaux d'energies, un stratifie de 32 
plis fait de preimpregnes AS4/3501-6 graphite/epoxy. lis ont par la suite mesure la 
resistance CAI et la dimension des dommages selon l'energie d'impact (Figure 1.18). 
On constate sur la Figure 1.18, que la reduction de la resistance CAI est inversement 
proportionnelle au diametre du dommage. Pour ce type de stratifie, un impact de 2,1 
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Figure 1.18- Diametre des dommages et resistance en CAI d'un stratifie de 32 plis fait 
de preimpregnes graphite/epoxy impacte selon differents niveaux d'energie [26] 
• 
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Tomblin et Lacy [27] ont demontre la correlation entre la resistance residuelle CAI de 
composites sandwichs et la superficie des dommages (Figure 1.19). Pour rexemple de la 
Figure 1.19, les eprouvettes sandwiches testees etaient composees de peaux 
carbone/epoxy (4 plis) et d'une ame en nid d'abeilles de 9,5 mm d'epaisseur ayant Line 
densite de 48 kg/m3 (3,0 lb/pi3). Les eprouvettes de 20,32 cm x 20,32 cm ont ete 
impactes avec des impacteurs semi-spheriques de 2,54 ou 7,62 cm (1 ou 3 pouces) de 
diametre pour differents niveaux d'energie d'impact. La resistance residuelle CAI pour 
chaque eprouvette endommagee a ete normalisee par la resistance en compression 
d'eprouvettes intactes. Selon la Figure 1.19, on remarque que la resistance residuelle 
CAI normalisee diminue avec l'augmentation de la superficie du defaut. Les auteurs ont 
constate que les composites sandwichs impactes avec un impacteur de 7,62 cm de 
diametre presentaient des defauts moins visibles, mais subissaient Line plus grande 
degradation de la resistance residuelle CAI. Dans une autre etude sur la resistance CAI 
des composites sandwichs, Tomblin [15] a observe que les eprouvettes avec une ame en 
mousse de polymere rigide et une peau en fibre de verre sont plus tolerantes aux 
dommages que les eprouvettes avec une ame en nid d'abeilles et une peau en fibres de 
carbone. 
• 1.00 in impaetor 
O3.00 in impaetor 
* o f c > f c o o o 
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Figure 1.19 - Resistance residuelle CAI normalisee en fonction de la superficie du 
dommage mesuree par C-Scan [27] 
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Vizzini et ses collegues [12] ont etudie l'effet de la geometrie d'eprouvettes sandwiches 
impactees (dimension et forme) sur leur resistance CAI. Les composites sandwichs sont 
constitutes de peaux stratifiees [0/90]2 en preimpregnes graphite/ epoxy (AS4/3501-6) et 
d'une ame en nid d'abeilles phenolique (Nomex). Les dommages produits par les 
impacts etaient a peine perceptibles pour l'oeil (BVID). Pour evaluer l'effet de la 
dimension des eprouvettes sur la resistance CAI, les chercheurs ont teste des eprouvettes 
de memes longueurs, mais de differentes largeurs (83, 152 et 305 mm). Afin d'evaluer 
l'effet de la forme geometrique sur la resistance CAI, les chercheurs ont teste des 
eprouvettes «courbees» de 152 mm et 305 mm de largeur (Figure 1.20). Tous les 
resultats de resistances CAI des differentes configurations d'eprouvettes sont presentees 
sur la Figure 1.21. 
On observe sur la Figure 1.21 que la presence de BVID diminue de facon significative la 
resistance residuelle des composites sandwichs. La resistance residuelle CAI des 
eprouvettes plates de 83 mm de largeur a subi une reduction de 42%. Si on compare les 
resultats des autres eprouvettes endommagees plates « Flat » ou courbees « Curve » de 
differentes largeurs (83, 152 et 305 mm), ils ont sensiblement la meme resistance 
residuelle (environ 175 MPa). Toutefois, les ecarts types peuvent etre parfois 
relativement eleves, par exemple pour l'eprouvette « Curve-152 » l'ecart type est de 
16%. En conclusion, la dimension et la forme de l'eprouvette ne semblent pas influencer 






Figure 1.20 - Exemple d'une eprouvette sandwich courbee [12] 
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Figure 1.21 - Resistance ultime CAI de differentes configurations d'eprouvettes 
sandwiches, adaptee [12] 
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1.5 Flambage des plaques stratifiees et sandwiches 
Le flambage est un phenomene cTinstabilite elastique mis en evidence lorsqu'une 
structure (poutre ou plaque) est comprimee. La structure flechit sous le chargement et se 
rompt a des niveaux de contraintes inferieurs a ceux que peut supporter le materiau. Le 
cas le plus classique du flambage est une poutre isotrope de module E soumise a une 
charge de compression (P), tel qu'illustree a la Figure 1.22, et dont la charge critique 
(PCr) se calcule selon l'equation d'Euler (cas d'une poutre aux appuis articules) [28]: 
P " =_^lML (1.6) 
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Figure 1.22 - Deformation d'une poutre isotrope sous une charge de compression selon 
2 types d'appuis, adaptee [28] 
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Selon Pexpression (1.8), plus la longueur libre de la poutre (L) est grande par rapport a 
sa largeur (b) et son epaisseur (e), plus la charge critique (P(') est faible. De plus, le 
mode de fixation aux extremites de la poutre influence le flambage. Une poutre 
encastree a ses extremites (Figure 1.22) a une charge critique quatre fois plus elevee 
qu'une meme poutre en appuis simples [28]. 
Puisque les materiaux composites offrent d'excellentes proprietes resistance/poids et 
rigidite/poids, ils sont generalement utilises pour fabriquer des structures a paroi mince, 
et par consequent ces structures sont sujettes au flambement. L' equation de flambement 
statique d'une plaque stratifiee symetrique (By = 0), soumise a des charges dans le plan 
(Nxx, Nyy et Nxy) et hors plan (q) est [29]: 
n aV An aV , o n ,d
4w° A„ a V „ a V A, -TT" + 4Di6 — — + 2(A2 + 2D66 ) — T - T + 4D26 — — + D22 —— = ox ox oy ox oy oxoy oy 
(1.9) 
-a o *si o a 2 o
 v ' 
. , o w Ar 0 w 0 i r d w NXK — + Nvy — + 2iVn, + q 
ox' " oy ' oxoy 
Pour une plaque symetrique et orthotrope, 6 = 0° et 90° (Dm = D?6 = 0), soumise a une 
compression uniforme sur chacun de ses cotes (Nxx et Nn), tel qu'illustre a la Figure 
1.23, Pexpression (1.9) se simplifie pour donner [29]: 
-,4 0 -,4 0 -,4 0 -,2 0 T 2 0 
O W / \ O W O W O W O W 
DU ^ r + 2(0,2 +
 2 ^ 6 ) ^ V T + A 2 ^ r = w„ 7 7 - +
 N>, -^Y- d-10) 
ax ax ay qy ax ay 
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z, w 
Figure 1.23 - Plaque rectangulaire en appuis simples sur ses quatre cotes et soumise a 
une compression biaxiale 
Pour une plaque simplement appuyee sur ses extremites, la deflection transversale ainsi 
que les moments sont nuls sur le contour. Ce qui resume les conditions aux frontieres a : 
sur les cotes x = 0 et x = a, 
la fleche, w = 0 et le moment dans le plan yz, Mxx = 0 
sur les cotes y = 0 et y = b, 
la fleche, w = 0 et le moment dans le plan xz, Myy = 0 
L'equation constitutive d'une plaque stratifiee qui exprime les resultantes et les 































Puisque le stratifie est symetrique (By = 0) et equilibre (DK, = D26 = 0), les moments Mxx 
et M,,_j, s'expriment selon 1'expression suivante : 
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Les conditions aux frontieres s'expriment alors sous la forme : 
pour x = 0, a => w = 0 et - A , 
->2 0 
ax2 - A 
a 2 0 
dy2 
- 0 
3 2 , . . 0 
0 d'w
u dzwl} 
pour_v = 0, b => w =0 et - A p ^ — A T — =0 12 6x2 22 ay 
L'expression mathematique qui predit la forme du flambage de la plaque et qui respecte 
les conditions aux frontieres ci-dessous a la forme d'une serie double de Fourier [29]: 




- W„,„ est la deflection initiale ax = all Q\y = b/2 
- m et n sont des nombres entiers representant le nombre d'ondulations du mode de 
flambage respectivement dans la direction x et y (voir exemple de la Figure 1.25) 
En reportant l'expression (1.16) dans l'equation (1.9), on obtient: 
7i2Wm\Dnm* +2{Dn+2Djm





c = a/b 
Une solution non nulle au probleme de flambement conduit a l'expression suivante [29]: 
Nnm
2 +Nwn
2c2 = -^-[Dum* + 2(DP +2D6b)m
2n2c2 + D22n
4c4] ( L 1 8 ) 
" a~ 
Dans le cas d'une compression uniforme sur chaque cote : 
Nxx = -N% et N„,=-KN^ 
Ou la valeur de N\'x est positive. L'expression (1.18) devient: 
Ncr = rt
2\pum" +2JDn + 2Dbb)m
2n2c2 + D22n
4c4\ „ j™ 
a \m + Kn c j 
Dans le cas d'une compression uniaxiale dans la direction de l'axe x, K - 0 et 
l'expression (1.19) donne : 





Pour l'equation precedente, la valeur minimale de7V|T'' sera lorsque n = 1 et pas 
necessairement lorsque m = 1. La valeur de m associee a la plus petite valeur de N'J 
peut etre determinee en tracant N'^' en fonction de alb pour differentes valeurs de m. 
Par exemple : 
22 22 
L'equation (1.20) peut s'ecrire sous la forme : 
4>l = î !_ + 2 + ^ ) l (1.21) 
2D22 (alb)
2 
La Figure 1.24 represente graphiquement l'equation precedente pour differentes valeurs 
de m. On constate que le mode de flambement (valeur de m) augmente quand la 
longueur (a) augmente par rapport a la largeur (b) de la plaque. Par exemple, pour 2,5 < 
alb< 4,3 ; le mode de flambage de la plaque sera semblable a celui de la Figure 1.25, 
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Figure 1.24 - Charge de flambage pour une plaque rectangulaire stratifiee et equilibree, 
adaptee [6] 
Figure 1.25 - Flambage d'une plaque rectangulaire avec les quatre cotes simplement 
appuyes (m = 2 et n = 1) [30] 
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Dans la section 1.2, il a ete demontre que les composites sandwichs possedent une bonne 
rigidite en flexion, comparativement a une mince plaque de poids equivalent. 
Theoriquement, cette rigidite devrait leur procurer un bon comportement au flambage. 
Toutefois, les proprietes de Tame (core) influencent grandement le comportement au 
flambage du sandwich, particulierement pour le flambage local tel qu'illustre a la Figure 
1.26. 
\ \ \ \ 
Core 
crushing 
Wrinkling of facings 
Figure 1.26 -Flambage local d'un composite sandwich par ondulation de la peau [31] 
Le mode de rupture du sandwich presente a la Figure 1.26 est le flambage local par 
ondulation (wrinkling) de la peau. L'equation suivante permet de calculer 
approximativement la charge critique (P ) necessaire pour briser une poutre en 
composite sandwich, encastree a ses extremites [32] : 
Pw = 2 . 
F t F 




- Eskin et Ecore sont respectivement le module elastique de la peau et de Fame. 
- tsktn et tcore sont respectivement l'epaisseur de la peau et de Fame. 
L'equation (1.22) indique que plus Fame est rigide plus la resistance au flambage local 
(wrinkling) sera elevee, et qu'augmenter l'epaisseur de Fame ne va pas augmenter la 
resistance au flambage local, mais au contraire la diminuer. 
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1.6 Modelisation des composites sandwichs avec ANSYS 
Le logiciel d'elements finis ANSYS [33] permet de modeliser des structures composites 
stratifiees avec des elements « multicouches » (layered elements) definis dans un espace 
3-D. Ce type d'elements permet de configurer la sequence des plis d'un stratifie (voir 
Figure 1.27). Pour chaque pli, il faut identifier son epaisseur, l'orientation du pli et son 
materiau orthotrope. 
Puisque la plupart des structures fait de materiaux composites sont relativement minces, 
c'est-a-dire, que le ratio de la largeur sur l'epaisseur est plus grand ou egale a 10, il est 
recommande d'utiliser des elements «LAYERED SHELL » [33]. Ces elements 
possedent 4 ou 8 nceuds (Figure 1.28) et chaque nceud a six degres de liberte : 
UX, UY, UZ, soit respectivement un mouvement de translation dans la direction 
x, y et z ; 
ROTX, ROTY, ROTZ, soit respectivement un mouvement de rotation par 
rapport aux axes x,y et z. 
Les composites sandwichs peuvent etre modelises selon deux methodes. La premiere 
methode consiste a utiliser un element « LAYERED SHELL » dote de « l'option 
sandwich». Alors que la deuxieme methode consiste a combiner un element 
« LAYERED SHELL » pour modeliser les peaux stratifiees et un element « SOLID » 
pour modeliser Fame. 
L'element SHELL91 possede une option pour modeliser les composites sandwichs. On 
configure le sandwich comme s'il s'agissait d'un stratifie. La difference est que le pli 
central (ame) est plus epais que les autres plis (peaux) et son materiau est plus souple. 
Lorsque le sandwich est charge en flexion, Fame absorbe tout le cisaillement 
transversal, alors que les contraintes normales (tension et compression) sont transferees 
aux peaux. Toutefois, cette option est limitee au sandwich avec des peaux ayant au 
maximum sept plis et les deux peaux doivent avoir le meme nombre de plis. De plus 
l'epaisseur de Fame doit etre au moins 5/6 de l'epaisseur totale (Figure 1.29) [33]. 
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Figure 1.27 - Schematisation d'un composite stratifie [34] 
Structural 3-D Shell Structural 3-D Shell 
(a) (b) 
Figure 1.28 - Exemples d'elements multicouches « SHELL» : (a) a 4 noeuds et (b) a 8 
noeuds [33] 
U l U l l l l U U l i l i l 
y Faceplate (up to 7 layers) Cor  (1 layer, at least 
5/6 of total thickness) 
Faceplate (up to 7 layers) 
Figure 1.29 - Option sandwich de l'element SHELL91 [33] 
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La Figure 1.30 montre un exemple de la deuxieme methode qui consiste a combiner un 
element « LAYERED SHELL » pour modeliser les peaux et un element « SOLID » 
pour modeliser Lame. Dans cet exemple, la peau est modelisee avec un element 
SHELL99 qui a 8 noeuds et Fame est modelisee avec un element SOLID95 qui possede 
20 noeuds, done 8 noeuds sur chaque face du prisme. Ainsi, ces deux elements peuvent 
partager les memes noeuds. Toutefois, si par defaut les noeuds de Felement SHELL99 
sont situes au centre, la moitie de la peau modelisee penetrerait Felement SOLID95. Ce 
qui donnerait une fausse representation de la rigidite reelle du sandwich. Pour remedier a 
ce probleme, les surfaces representant les peaux sont decalees vers Fexterieur du volume 
de la moitie de leur epaisseur, et les noeuds du SHELL99 et du SOLID95 doivent etre 
connectes par une fonction specifique configuree dans ANSYS. Ainsi, chaque paire de 
noeuds connectes n'est representee que par un des deux noeuds, qui est utilise dans le 
systeme d'equation de la matrice de rigidite globale [34]. 
Les elements SHELL91 et SHELL99 sont relativement semblables. Leurs principales 
caracteristiques sont enoncees dans le Tableau 1.2. Une particularite de ces elements est 
qu'ils possedent une option pour positionner les noeuds soit au centre, au-dessus ou au-
























mid-plane of facesheet 
element (SHELL99) 
Figure 1.30 - Sandwich modelise avec la combinaison d'elements « LAYERED 
SHELL » et « SOLID » [34] 
Tableau 1.2 - Caracteristiques des elements SHELL91 et 99 
SHELL91 - Nonlinear Layered Structural Shell Element 
• 8 nceuds 
• Elements multicouches permettant d'avoir jusqu'a 100 plis 
• Elements permettant de faire des analyses non-lineaires de structures ayant des 
deformations importantes 
• Option pour modeliser les structures sandwiches 
1>HELL99 - Linear Layered Structural Shell 
• 8 nceuds 
• Elements multicouches permettant d'avoir jusqu'a 250 plis 
• Limite pour les analyses non-lineaires 
• Temps de compilation plus rapide comparativement aux elements SHELL91 
• Possibility de definir la matrice de rigidite du stratifie au lieu de definir la sequence 
des plis. v 
'A B 
B D 
KEYOPT(11) = 1 
Common Node 
Element 2 
Element 1 A 
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Common Node 
KEYOPT(11) = 2 
Figure 1.31 - Exemple de l'option des elements SHELL91 et SHELL99 pour 
positionner les noeuds sur les surfaces de 1'element [33] 
Lorsqu'on utilise des elements multicouches (layered), il faut normalement definir les 
proprietes elastiques d'un material! orthotrope (lamina unidirectionnel), tel que 
represente a la Figure 1.32: 
F F F • 
*^xx •> '-•yy •> ^zz t 
Gxy,, Gy:, Gx:; 
Vxy , Oy= , Vxz. 
Au moment de definir les proprietes elastiques ci-dessus, il faut tenir compte du systeme 
de coordonnees de 1'element par rapport a celui du systeme de coordonnees global. Pour 
un element SHELL, l'axe-z est normal a la surface de 1'element, l'axe-x est aligne par 
rapport au segment cree par les deux premiers noeuds et Vaxe-y est perpendiculaire aux 
axes -x et -z (regie de la main droite, voir Figure 1.33). Pour une plaque modelisee dans 
le plan x-y, l'axe -x de 1'element se confond par defaut avec celui du systeme global. 
Done, l'orientation (x, y, z) du materiau (du lamina) est la meme que celle du systeme 
d'axes global [35]. Toutefois, il est possible de changer le systeme de coordonnees d'un 
element en utilisant un systeme de coordonnees local defini par rapport au systeme d'axe 
global. 
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Un lamina unidirectionnel (Figure 1.32), dont les fibres sont dans le plan 1-2, a ses 
proprietes elastiques egales dans les directions 2-3 : E33 = E22, Gn - G12 et V13 = V/?. 
Alors que G23 peut se calculer selon l'equation (1.23) [35] : 
G 2 3 = £ 2 2 / 2 ( l + y23) (1-23) 
Ce qui reduit le nombre de Constances elastiques a 5 pour un lamina unidirectionnel : 
En, E?2, G12, D/^et v23. Par manque de donnees experimentales on peut supposer que V23 
est egal au coefficient de Poisson de la resine ( f ? j~ vm) [35]. 
A x e - 1 
(direction des fibres) 
Proprietes elastiques : 
Exx
 = En (compression ou traction) 
Evy= E22 (compression ou traction) 
Ezz = E 33 — E22 
Gxy = Gl2 
Gxz= G/3= G/2 
Gv_-= G23= E33I (1 + V23) 
V, xy V,2 
A x e - 2 Ox:.= O13 = V,2 
Vy-_= 023= V,„ 
Figure 1.32 - Representation schematique d'un lamina unidirectionnel 
Nceud i fc 
Nceud k 
Noeud j 
Figure 1.33 - Orientation des axes d'un element SHELL (du materiau) dans ANSYS, 
adaptee de [35] 
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1.7 Analyse du flambage avec ANSYS 
Deux techniques d'analyses sont disponibles dans ANSYS pour predire la charge 
critique et les modes de flambage d'une structure : 
analyse lineaire (eigenvalue) du flambage ; 
analyse non-lineaire du flambage. 
Une analyse du flambage lineaire permet de predire la resistance theorique du flambage 
d'une structure au comportement lineaire. Par exemple, une colonne comprimee sous 
une charge axiale ne subira aucune deflection transversale, jusqu'a ce que le point de 
bifurcation soit atteint. Au-dela de ce point, qui indique la charge critique au flambage 

















Figure 1.34 - Deflection transversale d'une colonne parfaite, adaptee [35] 
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Une analyse lineaire du flambage se formule de la facon suivante [35]: 
([K\-A[S]){V}={0} ^ L 2 4 ) 
Ou 
[K] est la matrice de rigidite (stiffness matrix) 
[S] est la matrice de rigidite geometrique (stress stiffness matrix) 
X est la « valeur propre » (eigenvalue) 
y/ est le « vecteur propre » (eigenvector) de deplacement 
La valeur propre (A) est le ratio entre la force appliquee (P) et la charge critique du 
flambage (P°) : 
A = PC'/P (1-25) 
La matrice de rigidite geometrique [5] depend de la geometrie des elements, du champ 
de deplacement et de l'etat des «contraintes membranaires » (membrane stress). 
Contrairement a la matrice de rigidite [K\, la matrice de rigidite geometrique est 
independante des proprietes du materiau [36]. Les contraintes membranaires referent aux 
forces exercees dans le plan d'une structure mince qui influencent les deformations 
transversales associees a la flexion. Par exemple la peau d'un tambour ou la corde d'une 
guitare en tension sont ires rigides sous une charge transversale (flexion). Une poutre en 
tension sera plus rigide en flexion et moins rigide en compression. Ce phenomene se 
nomme raidissement des contraintes (stress stiffening), qui a pour effet de reduire la 
matrice de rigidite d'une structure (poutre, plaque et coque) en compression et de 
l'augmenter lorsqu'elle est en tension. 
Les etapes pour realiser une analyse lineaire avec ANSYS, sont les suivantes: 
obtenir une solution statique ; 
obtenir la solution de la valeur propre du flambage ; 
obtenir les modes de flambage (expand the solution). 
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Pour effectuer toutes ces etapes, ANSYS off re des fonctions deja predefinies qu'il suffit 
d'activer. En resume, obtenir la solution statique consiste a appliquer une charge unitaire 
en compression sur la structure modelisee pour determiner la matrice de rigidite 
geometrique [S]. Ensuite, il faut specifier le nombre de valeurs propres (A) a extraire. 
Chaque valeur propre correspond a un mode de flambage. La valeur propre A se calcule 
selon 1'equation (1.24) et puisqu'on applique une charge unitaire, la valeur A est egale a 
la charge critique de flambage (equation (1.25)). Pour chaque mode de flambage, il y a 
une charge critique. La Figure 1.35 montre un exemple des modes de flambage d'une 
plaque rectangulaire sous compression. 
II est a noter que dans une analyse lineaire du flambage, les proprietes du materiau 
doivent etre lineaires (isotrope ou orthotrope), car toutes proprietes non-lineaires (viso-
elastique, hyper-elastique, etc.) seront ignorees [33]. 










H 0.3 m H 
Figure 1.35 - Les quatre premiers modes de flambage d'une plaque rectangulaire 
isotrope comprimee et modelisee avec l'element SHELL63 [34] 
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Une analyse non-lineaire du flambage est simplement une analyse geometrique non-
lineaire statique selon laquelle la charge s'incremente graduellement jusqu'a ce que la 
solution ne converge plus [33]. Puisque le chargement est subdivise, il est possible 
d'analyser la courbe charge-deflection (Figure 1.34) et de juger lorsque la structure 
devient instable. Dans une analyse geometrique non-lineaire la matrice de rigidite est re-
evaluee selon revolution de la deformation de la structure. Dans le cas d'analyses de 
petite deflection et de petite deformation, le deplacement demeure relativement petit 
pour ne pas affecter de facon assez significative la rigidite de la structure. A l'oppose, 
lorsque les deformations sont importantes, les elements de la structure modelisee 
changent de forme et d'orientation ce qui modifie de facon significative la rigidite [33]. 
La deformation d'une canne a peche (Figure 1.36) illustre bien le comportement 




• — — • • — . — . * -
deflection rjTlj, 
Figure 1.36 -Exemple de deformation geometrique non-lineaire [33] 
Dans le cas d'une structure rectiligne sans discontinuite (poutre ou plaque) purement 
chargee en compression (seulement des charges membranaires, sans flexion), la 
structure va soutenir la charge sans generer une deflection transversale pour initier le 
flambage. Pour remedier a ce probleme, il suffit de creer artificiellement une 
perturbation pour initier le flambage, soit en appliquant une petite force transversale, soit 
en incorporant une imperfection geometrique dans le modele de la structure. 
Dans l'exemple de la Figure 1.37, toutes les coordonnees des noeuds de la plaque 
modelisee selon l'axe -z ont ete modifiees selon l'equation (1.26). Ce qui a pour effet de 
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donner a travers l'epaisseur de la plaque une legere surface sinusoidale double, avec Line 
amplitude maximale (au centre) de 1% de l'epaisseur totale de la plaque. Cette legere 
imperfection geometrique permet d'initier le flambage et on peut observer sur les 
courbes force-deplacement le point de bifurcation (Figure 1.37 b). 
z = 0,01/sin 












Deflexion : emplacement selon I'axe -






1.37 - Exemple d'une analyse non-lineaire du flambage d'une plaque stratifiee et 
modelisee avec 1'element SHELL 99 : (a) geometrie et conditions aux frontieres 
de la plaque et (b) courbes force-deplacement [34] 
II est important que 1'imperfection imposee au modele produise un flambage le plus 
representatif de la realite. L'equation (1.26) utilisee pour generer l'imperfection 
geometrique est basee sur l'equation (1.16) qui predit la forme du flambage d'une 
plaque en compression. Dans le cas d'une structure dont on ignore le mode de flambage, 
il est recommande de realiser d'abord une analyse lineaire pour obtenir les modes de 
flambages de la structure. Base sur ces resultats, la perturbation (charge transversale ou 
imperfection geometrique) devra etre appliquee sur la structure de facon a reproduire le 
plus fidelement possible le raeme mode de flambage durant 1'analyse non-lineaire. 
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1.8 Prediction par la methode des elements finis du flambage des composites 
endommages 
Quelques travaux de recherches ont ete effectues sur la prediction par elements finis du 
flambage de stratifies et de composites sandwichs endommages. Zeng et Olsson [37] ont 
modelise par elements finis une plaque stratifiee carbone/epoxy [(90/0)n/90] avec au 
centre de la plaque une zone representant un dommage produit par un impact (Figure 
1.38). Les auteurs ont etudie le comportement au flambage de la plaque endommagee en 
variant deux parametres : la rigidite residuelle et le rayon de la zone endommagee. La 
Figure 1.39 montre la prediction du flambage de la plaque pour deux rayons differents 
de la zone endommagee (7,5 et 15 mm) et pour differentes rigidites residuelles (25% a 
100% des proprietes elastiques du stratifie intact). Les analyses demontrent que la 
resistance au flambage de la plaque est presque independante de la dimension et de la 
rigidite de la zone endommagee. Le logiciel d'elements finis utilise par les auteurs est 
DEBUGS, qui a ete developpe par Swedish defense research agency [37]. 
Shipsha et Zenkert [38] ont etudie la resistance residuelle en compression de panneaux 
sandwichs impactes de 270 x 180mm. Les sandwichs sont faits d'une ame en mousse 
Rohacell WF51 polymetha-crylimide de 50 mm d'epaisseur et de deux peaux quasi-
isotropes vinyl ester/verre-E de 2.4 mm d'epaisseur. lis ont analyse l'effet de la cavite 
entre fame broye et 1'indentation residuelle de la peau. La Figure 1.40 montre le modele 
par elements finis, realise avec ABAQUS, du sandwich avec la section centrale de fame 
broyee. La zone indentee de la peau a ete modelisee avec les proprietes elastiques du 
stratifie vierge, alors que fame a ete modelisee avec les proprietes elastiques de la 
mousse intacte, sauf pour le module dans la direction de l'epaisseur de fame, qui a ete 
reduit a 9% du module initial. La Figure 1.41 compare la deflection de la peau au niveau 
du dommage predit par la methode des elements finis et le deplacement mesure avec un 
comparateur a cadran (dial gauge). Les auteurs considerent que la prediction reflete 
assez bien la realite. 
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Figure 1.38 - Plaque stratifiee modelisee par elements finis avec au centre de la plaque 
















i?= 15 mm 
0 0.25 0.5 0.75 1 
Relative inclusion stiffness 4 
Figure 1.39 - Prediction de la resistance au flambage d'une plaque stratifiee selon le 
rayon et la rigidite de la zone de dommage au centre de la plaque [37] 
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Figure 1.41 - Comparaison entre la prediction par elements finis et des mesures 
experimentales de la deflection de la peau d'un sandwich endommage [38] 
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Aviles et Carlsson [39] ont etudie les effets de la densite de Fame et de l'interface 
peau/ame sur le flambage local de panneaux sandwichs constitues d'une ame en mousse 
de PVC de 25 mm d'epaisseur entre deux peaux d'epoxy/verre de 2 mm d'epaisseur. A 
l'aide du logiciel d'elements finis ANSYS, les auteurs ont realise une analyse lineaire du 
flambage du sandwich avec au centre du panneau une zone circulaire dont la peau est 
decollee de l'ame (Figure 1.42). Pour simuler l'interface peau/ame decollee, la peau et 
l'ame dans la zone circulaire au centre du panneau ont ete modelises de facon a ce qu'ils 
ne partagent pas les memes noeuds a l'interface et qu'ils puissent etre independants les 
uns des autres et se deplacer librement. La Figure 1.43 compare les resultats d'analyse 
par elements finis (FEA) et experimentaux du flambage local du sandwich selon le 
diametre de la zone ame/peau decollee. Les predictions FEA refletent bien la realite et 
on constate que plus la zone decollee augmente, plus la charge critique au flambage 
(PCr) diminue. Finalement, la Figure 1.44 demontre que l'augmentation de la rigidite de 
Fame augmente la resistance au flambage du sandwich, et ce dans le cas d'une zone 
ame/peau decollee relativement petite. Toutefois, pour une zone decollee deux Ibis plus 
grande, le module de Fame influence moins la resistance au flambage. 
.3 cm 
^ * , 
10 cm 
S 
Figure 1.42 - Modele d'elements finis d'un panneau sandwich avec au centre une zone 
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Figure 1.43 - Variation du flambage local d'un sandwich selon le diametre de la zone 
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Figure 1.44 - Variation du flambage local d'un sandwich selon le module elastique de 
Fame pour deux differents diametres de zone peau/ame decollee [39] 
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CHAPITRE 2 - DESCRIPTION DE LA DEMARCHE SCIENTIFIQUE 
Le travail de recherche presente dans cette these concerne revaluation de la tolerance 
aux dommages d'un composite sandwich moule par le procede d'infusion et utilise dans 
la fabrication de la cellule d'un petit avion amphibien. A cet effet, ce composite 
sandwich a ete teste et analyse selon une demarche comportant principalement deux 
parties : (1) la caracterisation experimentale de 1'effet des impacts a faible vitesse sur 
l'endommagement et la resistance residuelle du composite sandwich, et (2) la prediction 
de la resistance residuelle en compression du composite sandwich impacte en utilisant 
une methode d'analyses par elements finis. 
Cette these est presentee sous la forme de deux articles : 
Article 1 : « Low velocity impact characterization of a foam-cored composite sandwich» 
Article 2 : « Finite Element prediction of the compression behavior of an impacted 
composite sandwiches » 
2.1 Article 1 
Un des principaux objectifs de 1'evaluation de la tolerance aux dommages des structures 
en materiaux composites est de demontrer la resistance residuelle de la structure en 
presence de dommages a peine perceptible pour l'oeil (Barely Visible Impact Damage: 
BVID). Toutefois, il n'y a pas une definition officielle du BVID et cet article presente 
une caracterisation des dommages basee sur des inspections visuelles et principalement 
sur les resultats de tests d'impacts instruments. Tout d'abord, les courbes d'impact 
force-temps permettent de distinguer le type de dommages selon le niveau d'energie 
utilise. Dans le cas des BVID, les courbes force-temps ont la forme d'une cloche 
symetrique, dont le dommage est une petite indentation permanente avec des micro-
fissures de la resine. Lorsque le niveau d'energie est assez eleve pour produire une 
legere rupture des fibres, il est alors possible de distinguer une diminution soudaine de la 
charge induite dans la courbe force-temps. Ce type de dommage est classe comme un 
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dommage visible (Visible Impact Damage: VID). Pour des ruptures de fibres tres 
severes, la chute de la charge est plus prononcee et est suivie d'un plateau d'oscillations. 
Ce type de dommage est classe comme etant un dommage clairement visible (Clearly 
Visible Impact Damage: CVID). 
Ensuite, les courbes d'impact energie-temps ont ete analysees pour determiner l'energie 
absorbee, qui est fheoriquement l'energie dissipee par la formation des dommages, tel 
que les micro-fissures de la resine, la rupture des fibres et le broyage de la mousse. Base 
sur cette hypofhese, l'energie absorbee a ete normalised par rapport a l'energie d'impact 
pour donner un « indice d'endommagement ». Cet indice permet ainsi de quantifier le 
dommage produit par un impact, au lieu de l'associer a son diametre ou sa profondeur. 
De plus, lorsque l'indice atteint une valeur maximale, cela indique que le composite 
sandwich a atteint sa resistance maximale a 1'impact. Finalement, les tests de 
compression apres impact (CAI) ont ete effectues pour determiner le facteur de perte 
(knockdown factor : KF) cause par les impacts. En tracant la courbe de la resistance CAI 
en fonction de l'indice d'endommagement on distingue clairement qu'un simple BVID 
est presque aussi dommageable qu'un CVID. 
2.2 Article 2 
Actuellement, 1'evaluation de la tolerance aux dommages des structures d'aeronefs en 
materiaux composites est presque uniquement basee sur des tests experimentaux en 
utilisant une approche pyramidale. C'est-a-dire, que des centaines de petites eprouvettes 
de differentes configurations sont impactees a differents niveaux d'energies et ensuite 
testees en compression ou en cisaillement pour etablir un facteur de perte (KF). Ce 
facteur de perte est applique sur les valeurs de resistance du materiau composite pour 
concevoir adequatement le design de la structure en composites. Ensuite, pour valider le 
design de la structure, celle-ci est testee entierement et/ou en sous-composantes (souvent 
limite a un seul test), grace a des montages sur mesure. Les sous-composantes et/ou la 
structure entiere sont impactees a des endroits critiques, et doivent supporter les charges 
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specifiques qu'elles subiront en service. Ce processus est tres dispendieux et dans ce 
contexte l'utilisation d'outils d'analyses pouvant predire le comportement du composite 
endommage permettrait d'optimiser les tests experimentaux. Par exemple, pour les tests 
sur les petites eprouvettes, il serait possible de limiter le nombre de configurations 
(sequence d'empilement de plis et epaisseurs) et les types de dommages produits par les 
impacts (diametre et profondeurs de l'indentation, etc.). Dans le cas des sous-
composantes et des structures entieres, la possibility de les tester virtuellement 
pourraient evaluer a moindres couts differents scenarios d'endommagent (le nombre, le 
type et la location des impacts, etc.) et eventuellement d'optimiser le design. 
Cet article presente une methode d'analyse par elements finis du composite sandwich 
endommage. Les essais experimentaux ont demontre que la mince peau stratifiee (~ 0,7 
mm) du sandwich impacte flambe lorsque l'eprouvette est comprimee. Basee sur cette 
observation, des analyses non lineaire du flambage ont ete effectuees sur des eprouvettes 
sandwiches modelisees avec differentes grosseurs de dommages. Le principal objectif 
etait d'etudier 1'effet du diametre et de la profondeur sur la charge critique au flambage 
(P'r) des eprouvettes. De plus, 1'effet de la degradation de la rigidite de la peau et de 
fame de la zone impactee sur P ' a ete aussi etudiee. Le modele d'elements finis du 
composite sandwich est constitue d'elements stratifies SLIELL91 et d'elements 
SOLID95 pour modeliser respectivement les peaux et fame du sandwich. Les proprietes 
elastiques permettant de modeliser les peaux du composite sandwich et les 
caracteristiques des dommages par impacts proviennent respectivement du Chapitre 5 et 
de Particle 1 (Chapitre 3). 
Comme prevus, les analyses par elements finis ont demontre que 1'augmentation du 
diametre et de la profondeur de l'indentation diminuent la charge critique au flambage 
(P r) du composite sandwich impacte. Toutefois les predictions surestiment la resistance 
residuelle du composite sandwich en presence d'un BVID. D'ou l'importance de bien 
caracteriser ce type de dommage et de bien comprendre leur effet sur la resistance 
residuelle des materiaux composites. 
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CHAPITRE 3 - ARTICLE 1 : LOW VELOCITY IMPACT 
CHARACTERIZATION OF A FOAM-CORED COMPOSITE SANDWICH 
Sebastien Gordon and Rachid Boukhili 
Department of Mechanical Engineering, Ecole Polytechnique 
P.O. Box 6079, Station Centre Ville, Montreal, Qc, Canada, H3C 3A7 
3.1 Abstract 
This paper presents the low velocity impact characterization of composite sandwich 
material used in a small amphibian aircraft construction. The composite sandwich 
materials are made of PVC foam core with vinyl ester/E-Glass laminate skins. 
Instrumented drop weight impact tests have been performed on sandwich coupons to 
study the impact response behavior. The impact damages were sorted in three principal 
categories based on the "load-time" curves and visual inspection: (1) Barely Visible 
Impact Damage (BVID); (2) Visible Impact Damage (VID) and (3) Clearly Visible 
Impact Damage (CVID). 
The absorbed energy was evaluated and normalized with the impact energy, to obtain a 
ratio indicating the damage state of the impacted composite sandwich. Compression 
After Impact (CAI) tests were performed to evaluate the damage tolerance of the 
impacted sandwich coupons. CAI results plotted in function of this new damage state 
indicator revealed that the presence of BVID decreased the composite sandwich residual 
strength at a minimum value equal to 60% of the original strength, which is mostly the 
same strength reduction occurred by the CVID presence. 
Keywords: Composite sandwich, Damage Tolerance, Low velocity impact, BVID, Vinyl 
ester, E-glass, foam core 
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3.2 Introduction 
The subject of damage tolerance of composite structures draws more and more attention, 
specifically when dealing with aeronautical structures. Yet, the following simple 
question is still irritating aircraft certification authorities: How to take into account the 
seemingly small damages resulting from in-service low energy impacts? Impact damage 
by small foreign objects during manufacturing, maintenance and flight service (careless 
handling, dropping tools, runway debris, hailstone, etc.) is unavoidable. These impact 
events, which may result in multiple damage forms (matrix cracking, delamination, fiber 
breakage, etc.), can be overlooked during routine inspection. For this reason, aircraft 
certification authorities are concerned about the ability of the composite aircraft 
structure to perform safely in presence of "Barely Visible Impact Damage" (BVID) [1, 
2]. According to Airbus Industry Test Method (AITM 1.0010), impact damage is 
considered to be a BVID when the permanent indentation depth is 0.3 mm [3, 4]. For 
others researchers, impact damage will be identified as a BVID when the residual dent 
depth is 1.27 mm [5, 6]. This paper presents an experimental investigation of low energy 
impact damage of infusion molded composite sandwich used in a small amphibian 
aircraft construction. The principal objective is to find a common ground between the 
impact damage observation, the impact behavior and the compression after impact 
behavior. Such common features may help to better rationalize the damage tolerance of 
composite structures. 
3.3 Coupons description and experimental procedure 
Composite sandwich coupons were made from closed cell foam core between two thin 
composite laminated skins. The foam core (Airex 70.75) is cross-linked PVC foam with 
a density 80 kg/m3 and a thickness of 6.35 mm. The laminated skins were made with 
vinyl ester epoxy resin Derakane Momentum 411-350 reinforced with E-glass woven 
satin 7781 style. Each laminate skin was constituted of 3 plies for a total thickness of ~ 
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0.7 mm. All the tests presented in this paper were performed on sandwich coupons 
(10.16 cm x 15.24 cm) cut from panels of 91.44 cm x 91.44 cm. The panels were 
molded by Low Pressure Resin Infusion (LPRI) process. 
Low velocity drop-weight impact tests were performed at room temperature with an 
impact tower model GRC 8250 manufactured by Dynatup. The drop-weight impact tests 
utilized the free fall of a known weight to supply the energy. A pneumatic system 
prevents rebound impacts. Data analysis was done by the software GRC830-I from 
Dynatup. Coupons were clamped in a pneumatic fixture with two circular opening of 
7.62 cm diameter and impacted with a semi-hemispherical tup of 25.4 mm and a total 
mass of 5.6 kg at different impact energy levels ranging from 2J to 40J by varying the 
drop height (3.64 to 72.81 cm). A minimum of three samples were tested for each 
impact energy level. The impact damages varied between Barely Visible Impact 
Damage (BVID) to skin penetration. After impact, the permanent indentation depth was 
measured using a Starrett Dial Caliper Gages with a graduation of 0.001-in (« 
0.025mm). 
Compression After Impact (CAI) tests were carried out at room temperature on an MTS 
servo-hydraulic machine model 810 using a "Boeing Compression After Impact Test 
Fixture" [7]. This fixture simply supported the coupon along side edges to prevent 
premature buckling during compression edgewise. CAI tests were performed at a 
constant displacement rate of 1.5 mm/min [8, 9]. 
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3.4 Results and discussion 
3.4.1 Impact damage characterization and classification 
In this paper, three categories of impact damage are presented: (1) Barely Visible Impact 
Damage (BVID); (2) Visible Impact Damage (VID) and (3) Clearly Visible Impact 
Damage (CVID). Impact damages were characterized and sorted by visual inspection 
and by analyzing the impact load-time response. Contrary to carbon fibers composites, 
glass fibers composites offer the opportunity to visually track the damage size by barely 
eyes for non-coated or non-painted coupons. Figure 3.1 shows typical pictures of each 
impact damage category. For this study, impact damage is considered a BVID, when the 
impact energy level (£/,) produced an indentation without fibers breakages. The 
maximum residual dent depth measured was approximately 0.6 mm. Figure 3.1(a), 
shows the case where the impact load produced matrix micro-cracking characterized by 
a visible "white spot" and this is representative of a BVID. At the first sign of fibers 
breakages, small cracks appear on the impacted skin and the damage will be visible even 
if the surface is painted or coated, this type of damage is considered as a VID and this 
situation is represented by Figure 3.1(b). When the fiber breakages level becomes more 
important, largers cracks appear at the impacted area. At this damage level, the impact 
damage is considered as a CVID as shown in Figure 3.1(c). Figure 3.1(d) and (e) show 
respectively extensive fibers breakages and skin perforation damages. At this damage 
state, cracks become more important to result as a X shaped damage zone that extends 
beyond the impactor tup diameter (25.4 mm). As the impact energy increases (U, > 20J), 
the back skin undergo visible damage as matrix micro-cracking and ultimately the back 
skin is partially perforated at £/,= 40J. 
Figure 3.2 shows typical "load-time" impact curves for each impact damage category. 
The BVID load-time curve shows smooth and symmetrical loading and unloading 
portions, which indicates that the loading is within the elastic range of the coupon (fibers 
still intact). For VID, the low fibers breakage presence is identified by the sudden drop 
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of the induced load. In the case of CVID, a sharp load drop occurred at the maximum 
impact load followed by irregular oscillations indicating high fibers breakage. 
Figure 3.3 shows typical "energy - time" curve, which indicates the amount of absorbed 
energy (Ua) during the impact test. The absorbed energy Ua is the energy mostly 
dissipated by matrix cracking, fibers breakage and core crushing. When no damage is 
created, the material behaves elastically and the impact energy U, is returned to the tup, 
resulting in a rebound and a bell-shape energy-time curve. In such case the absorbed 
energy Ua is negligible. When the material is damaged, a part of the impact energy U, is 
absorbed, the other part is returned to the tup (smaller rebound). Figure 3.4 presents the 
Ua plotted in function of Ut and it seems that Ua increases linearly with U,. This figure 
lets to believe that the damage state is directly proportional to the incident impact energy 
level. But when the absorbed energy is normalized (UJU,) and plotted in function of U, 
(Figure 3.5), the impact behavior between the three principal impact damages can be 
distinguished: BVID corresponds to the initial linear portion of the curve U-, vs UaIU„ 
CVID reach the upper flat portion of the curve, and finally, VID corresponds to the 
vertical portion of the curve that links the BVID and CVID portions. It should be 
mentioned, that each dot in Figure 3.5 is identified to one of the impact damage 
categories based on visual inspection and "load-time" impact curves analysis (see 
previous paragraph). The "Normalized Absorbed Energy" (NAE = UJU,) presented in 
Figure 3.5 can be used as damage state indicator. This ratio (UJU,) can in theory varied 
from »0 to 100%. A NAE value of ~100% indicates that the impact energy is totally 
dissipated in the fracture process, resulting in an eventual perforation. It is almost the 
case for coupons impacted at Ut = 40J (NAE «95%). The front skin of these coupons 
was completely perforated and the back skin was partially perforated. The minimum 
NAE was «30% for U, = 2J. For this case, the micro-cracks area was so small, than we 
can suppose that the foam core crushing dissipated most of the impact energy. But as the 
impact energy increases, the micro-cracks damage zone area increases until fibers 
breakage occurs. We observe this damage transition on Figure 3.5, where for BVID, the 
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NAE increases linearly with £/,-, up to a maximum ratio of UJU, « 60%, and this ratio 
jump up to 70 ~ 85% for VID. The VID portions of the Figure 3.5 curve overlap the 
BVID and the CVID portions, which demonstrated the higher scatter impact properties 
of the composite sandwich. The composite sandwich has reached his maximum energy 
absorption capacity with CVID (NAE « 85 ~ 90%). Over this damage limit, the NAE is 
not any more a relevant damage state indicator, since this ratio already reached a 
maximum value. Figure 3.6 shows the relationship between the dent depth and the NAE 
with the impact energy for sandwich coupons with BVID. Both data are plotted on the 
same scale to observe that the dent depth and NAE increase linearly with similar slope, 
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Figure 3.1 - Typical impact damages: (a) BVID; (b) VID; (c) CVID; (d) Extensive 
fibers breakages and (e) Skin perforation (front and back skins) 
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Figure 3.6 - Correlation between the dent depth and the NAE for sandwich coupons with 
BVID 
3.4.2 Compression after impact tests and damage tolerance evaluation 
To design adequately composite aircraft structure capable of carrying loads in presence 
of undetected impact damages. The CAI tests coupons were performed to evaluate the 
damage tolerance of the composites materials and to determine a Knockdown Factor 
(KF) applicable to the design allowable values. Figure 3.7 shows all the compression 
strength after impact (CSAI) results as function of the impact energy ([/,). At U, = 2J, a 
slight residual dent depth between 0.14-0.22 mm is measured and the CSAI is within the 
scatter of the compression strength of virgin coupons. For 4J < U, < 20 J, CSAI seems to 
decrease linearly with increasing the impact energy. For impact energy resulting in front 
skin perforation (25J < £/,- < 35J), CSAI reach a minimum value of approximately 37% 
of the compression strength of virgin coupons. Finally, at U, - 40J, the CSAI is much 
lower because the back skin is partially perforated. 
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It is not evident to extract a KF from Figure 3.7. But the normalization of CSAI tests 
results (NCSAI = residual strength/original strength) and the graphical representation of 
these results in the form of NCSAI vs NAE (see Figure 3.8), provide a new CAI graphic 
type which allow the composite damage tolerance evaluation and the KF determination. 
With a residual strength varying from 85 to 60% of the original strength (an), coupons 
with a BVID showed the higher NSCAI scatter results for a NAE range between 45 and 
60%. In presence of fibers breakage, the NAE is much higher: 70 to 85% for VID and 85 
to 90% for CVID, but their residual strengths are not so much different than BVID 
NCSAI. For VID and CVID, the NCSAI varied respectively from 75 to 60 % and 70 to 
55% of the an. But for coupons with skin perforation, the NCSAI drop drastically under 
the 0.4ao strength value. Then from these observations, it can be concluded that a 
composite sandwich structure, designed with allowable values of 0.6ao, should resist to 
ultimate load, even if the presence of impact damage (BVID and probably CVID) was 
undetected. Tableau 3.1 summarizes all the impact damage classification, 
characterization and CAI results. 
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Figure 3.8 - Sandwich coupons NCSAI plotted as a function of the NAE 
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3.5 Conclusion 
This paper presented an experimental low velocity impact characterization carried out on 
composite sandwich material made of PVC foam core with vinyl ester/E-Glass laminate 
skins. Based on visual inspection and impact load-time response analysis, three 
principals impact damage categories were sorted: BVID, V1D and CVID, which are 
respectively barely visible, visible and clearly visible impact damage. 
An assumption was made to correlate the Normalized Absorbed Energy (NAE) as a 
damage state indicator for the composite sandwich with a BVID, a VID and a CVID. 
The Normalized Compression Strength After Impact (NCSAI) results presented in the 
form of NSCAI vs NAE displayed important scatter of the residual strength, particularly 
for sandwich coupons with BVID. The presence of BVID decreased the composite 
sandwich residual strength at a minimum value equal to 60% of the original strength, 
which is mostly the same strength reduction occurred by the CVID presence. Then this 
new NSCAI - NAE graphical representation established a knockdown factor of 60% to 
design the amphibian aircraft structure capable of carrying ultimate load with undetected 
impact damage by visual inspection. 
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CHAPITRE 4 -ARTICLE 2: FINITE ELEMENT PREDICTION OF THE 
COMPRESSION BEHAVIOR OF AN IMPACTED COMPOSITE SANDWICHES 
Sebastien Gordon and Rachid Boukhili 
Department of Mechanical Engineering, Ecole Polytechnique 
P.O. Box 6079, Station Centre Ville, Montreal, Qc, Canada, H3C 3A7 
4.1 Abstract 
This paper presents the characterization and the prediction of the residual compression 
strength after impact of a composite sandwich used in small aircraft constructions. The 
composite sandwich material is made of PVC foam core with vinyl ester/E-Glass 
laminate skins. Residual compression tests have been performed on sandwich coupons 
with impact damage levels varying from Barely Visible Impact Damage (BVID), Visible 
Impact Damage (VID) to Clearly Visible Impact Damage (CVID). Sandwich coupons 
were modeled with AN SYS code to predict the critical failure load in presence of 
damage zones equivalent to those observed experimentally. The laminate skins were 
modeled with a Nonlinear Layered Structural Shell Element, while the foam core was 
modeled with a Structural Solid Element. Appropriate stiffness reduction factors were 
applied to the elastic properties. The FEA results show that the local stiffness reduction 
of the laminate and the foam core did not significantly change the out-of-plane 
deflection of the sandwich models with BVID and VID. FEA predictions are close to the 
experimental results for the case of undamaged coupons and severely damaged coupons. 
Unfortunately, the FEA predictions for the case of BVID are too optimistic. 
Keywords: Composite sandwich, impact, damage tolerance, BVID, compression after 
impact, buckling, Finite Element Analysis. 
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4.2 Introduction 
Composite aircraft structures are routinely subjected to impact damages by foreign 
object during manufacturing, maintenance and flight service (careless handling, 
dropping tools, runway debris, hail, etc.). The presence of such damages degrades the 
composites materials properties and became a concern, particularly for structures 
subjected to compressive load. Consequently, the impact damage tolerance of primary 
composite aircraft structures is one of the main concerns for airframe designers and 
airworthiness regulators [1]. For aircraft composites structures in certification process, 
the impact damage tolerance is evaluated through Compression After Impact (CAI) 
tests. CAI tests are performed on standardized coupons to determine "allowable design 
values", and the evaluation can be extended to full-scale tests to validate the structures 
integrity in presence of impact damages. But impact damage events are unpredictable 
and trying to evaluate all impact damage cases with experimental tests represents a 
tedious task. For this reason, the ability to predict, via numerical methods, the behavior 
of composites structures in presence of different damages types could be very useful for 
the design of an effective damage tolerant structure. 
Composite sandwich structures having thin laminate skins with low compression 
strength core material offer poor impact resistance. Depending on the impact event 
parameters (shape, size, mass and velocity of the impacting object), the sandwich 
dimensions and materials properties, the damage can result into one or a combination of 
the following: core crushing, interface core-skin debond, permanent indentation of the 
laminate skin with matrix micro-cracking and fibers breakage. Such damages decrease 
the local buckling strength of the thin laminate skin. Aviles and Carlsson [2] conducted 
finite element analysis to examine the local buckling behavior of foam-cored composite 
sandwich panels containing a face-core debond. Shipsha and Zenkert [3] created a Finite 
Element model of a sandwich panel with a core crushing center zone to predict the 
compressive failure load of the panel. Moody and Vizzini [4] investigated the 
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indentation size effect on the out-of-plane displacement of sandwich panels under axial 
compressive load. 
This paper presents a Finite Element Analysis (FEA) study to evaluate the effect of 
damage size on the compression residual strength of composite sandwich coupons 
modeled with ANSYS code [5]. Experimental CAI tests on sandwich coupons showed 
the instability failure of the thin laminates skins supported by the soft lightweight core. 
Linear buckling analysis was performed to predict the instability failure load of the 
undamaged coupon sandwich. Nonlinear analysis was done to predict the buckling 
behavior of sandwich coupons in presence of damage zones equivalent to real impact 
damages. 
4.3 Coupons description and experimental procedure 
Composite sandwich coupons were made from closed cell foam core between two thin 
laminates skins. The foam core (Airex 70.75) is a cross-linked PVC foam with a density 
80 kg/m and a thickness of 6.35 mm. Laminates skins were made with vinyl ester epoxy 
resin Derakane Momentum 411-350 reinforced with E-glass woven satin 7781 style. The 
cured woven laminate ply thickness was 0.225mm. All the mechanical and physical 
properties of the infused vinyl ester/E-glass laminates are presented in reference [6]. 
All the CAI tests presented in this paper were performed on sandwich coupons (10.16 
cm x 15.24 cm) cut from panels of 91.44 cm x 91.44 cm. The panels were molded by 
Low Pressure Resin Infusion process and cured for 24 hours at room temperature, 
followed by post-cure for 8 hours at 71°C. Composite sandwich coupons configuration 




WF / ^ i ] s = > [45"70*7-45"7C], (see Figure 4.1). 
Where WF -> Woven Fabric, w—> warp (57.0 Yarns/in) and/—>• fill (54.0 Yarns/in) 
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This lay-up composite sandwich configuration is the most used for small airplane 
construction parts. Particularly, for large parts subjected to impact (ex.: wing skins and 
fuselage) [6]. 
CAI tests were carried out at room temperature on a servo-hydraulic machine model 810 
(manufactured by MTS) using a Boeing Compression After Impact Test Fixture. This 
fixture simply supported the coupon alongside edges to prevent premature buckling 
during edgewise compression as shown in Figure 4.2. CAI tests were performed at a 
constant displacement rate of 1.5 mm/min [6]. An automatic data acquisition system 
(Test Star II data acquisition software) interfaced with MTS testing equipment was set to 
record the load-displacement response. Coupons were impacted using a Dynatup GRC 
8250 drop weight tower and impactor tup diameter of 25.4 mm. The impact energy level 
was varied from 2J to 15J. At least, three coupons were impacted for each energy level, 
and impact damage varied from Barely Visible Impact Damage (BVID), Visible Impact 
Damage (VID) to Clearly Visible Impact Damage (CVID). More details on these impact 
tests are given in reference [6]. After impact, the permanent indentation depth was 
measured using a Starrett Dial Caliper Gages with a graduation of 0.001-in (« 
0.025mm). 
Figure 4.1 - 3core3 sandwich configuration Figure 4.2 - Boeing CAI test fixture 
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4.4 Finite element analysis 
Both linear and nonlinear buckling analyses were conducted using ANSYS code. Linear 
(or eigenvalue) buckling analysis was performed on undamaged sandwich coupons to 
determine the critical buckling load and buckling shape. Eigenvalue buckling analysis is 
generally used to predict the theoretical buckling strength (bifurcation point) of an ideal 
linear elastic structure. However, this method cannot provide information on the post-
buckling behavior, and is not sufficient for prediction of the failure load of structures 
with imperfections or damages [7]. For this reason, nonlinear analysis was performed to 
track the effect of a damage zone on the buckled performance of the composite 
sandwich. Since the loading is subdivided in load steps, it is possible to plot the 
deflection-load curve and evaluate approximately the occurrence of the instability [8]. 
Most of the FEAs done in this study were performed with a SHELL91-SOLID95 
sandwich model. The Laminates skins were modeled with a Nonlinear Layered 
Structural Shell Element (SHELL91), while the foam core was modeled with a 
Structural Solid Element (SOLID95). To verify and validate this model, some analyses 
were performed with a SOLID95-SOLID95 sandwich model. In this second model, the 
skins and core were modeled using only SOLID95 elements (see Figure 4.3). 
The laminates skins of the sandwich coupons were constituted of three satin woven 
fabric plies. For the SHELL91-SOLID95 model, each woven fabric ply of the laminate 
skin was represented by a symmetrical cross-ply laminate model (Figure 4.4). This 
equivalent cross-ply model provides the same in-plane stiffness properties of the satin 
fabric laminate and was validated in previous work [6]. The in-plane mechanical 
properties characterization of the satin fabric laminates demonstrated that the material is 
slightly stiffer in compression than in tension. For this reason compressive modulus 
(Ei/C and E221) were used for the orthotopic material properties. Because of lacking 
experimental data, out-of-plane elastic properties were approximated as in the following: 
for unidirectional lamina with the fiber oriented in the 1-2 plane, elastic properties are 
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equal in the 2-3 directional: E22 = E33; o 1? =0 23 and G/? = Gl3 [9]. Finally, G?j is 
expressed by G23 = £22/2(1+^23) and f 23 was approximated to be equal to the resin 
Poisson ratio (vm) [10]. These approximations reduce the number of independent elastic 
constants for unidirectional lamina to five (£//; E?2', Gn', L>/?and O23). 
For the SOLID95-SOLID95 model, the laminate skins were modeled with an equivalent 
orthotropic laminate. The in-plane elastic properties were calculated by using the 
classical laminate plate theory and the out-of-plane elastic properties were kept the same 
as the unidirectional lamina. The foam core was considered as an isotropic material and 
the elastic properties were taken from the supplier technical data sheet [11-12]. All the 
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Figure 4.3 - Composite Sandwich Finite Element Models 
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Figure 4.4 - Lay up stacking sequence of the laminate skin used in the SHELL91 
SOLID95 sandwich model [ 4 5 ^ / 0 ^ - 4 5 ^ / 0 ], 
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= E22c= 15.4 GPa Ref. [6] 
= E33 = E22C => 
= U12 = 0.25 Ref. [6] 
= U23 =Om= 0.35 Ref. [14] 
= V13 = O12 => 
= Gi2 = 3.9 GPa Ref. [6] 
= G23 = E22c/2(\ + U23) => 
= G13 = G12 => 
SOLID95-SOLID95 model: 
Equivalent stiffness properties of 
the [45m'lOWF/A5m'} laminate skin 
= 18.8 GPa 
= 18.7 GPa 




= 9.3 GPa 




= Ecore= 97 MPa 
Ref. [11] 




Figure 4.5(a) shows the sandwich coupon with elements divisions and boundary 
conditions. Figure 4.5(b) represents a quarter-model of the sandwich coupons with the 
damage zone. Three damage zone dimensions were modeled to represent approximately 
the three types of impact damages investigated, i.e BVID; VID and CVID. The damage 
zone was simply modeled by removing a spherical section from the prism volume 
representing the sandwich foam core as detailed in Figure 4.6. The sphere's radius (r) is 
determined by fixing the dent depth (d) and the diameter (D) of the damage zone. 
Impact damage can cause significant local stiffness reductions of the composite material. 
Stiffness reductions of 80% in tension and 50% in compression have been observed on 
epoxy/carbon laminates coupons cut from the impacted damaged zones [13]. It was also 
observed that the residual stiffness of the crushed foam core can represent less than 10% 
of that of the virgin material [3]. From this observation, the materials stiffness reduction 
effect on the FEA buckling response was verified. Stiffness reduction factor (£) was 
applied on the elastic properties listed in Tableau 4.1 (except Poisson ratio's): 
^damaged ~ 9 ^undamaged \ ) 
The damaged laminate skin was modeled with three different stiffness reduction factors: 
%skin = 5%; 50% and 95%, while the damaged foam core was modeled with only two 
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Figure 4.5 - Sandwich coupon Finite Element Model with damage zone: (a) elements 
divisions and boundary conditions and (b) Quarter model of the sandwich coupon 
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Figure 4.6 - Schematic representation of the damage zone modeling method 
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4.5 Results and discussion 
4.5.1 Experimental results 
Figure 4.7 shows typical compressive "instability failure" of impacted sandwich 
coupons with BVID, VID and CVID. Close examination of the tested coupons showed 
that the center of the front skin collapsed by buckling. This instability failure is caused 
by the thin laminate skin (< 0.7 mm) which under edgewise compression load will 
locally bend. The role of the core is to stabilize the skin and prevent high out-of-plane 
deflection leading to premature buckling failure. In this case, the foam core is relatively 
soft and did not provide a firmer foundation support for the skin, and consequently, the 
sandwich failed at a stress level lower than the composite skins capacity. Tableau 4.2 
gives the corresponding measurable impact damage characteristics which were used to 
approximate the equivalent FE damage zone size, i.e. impact energy (£/,-), dent depth (d), 
damage diameter (D). For the FEA study, all damage zones were considered circular 
even if VID and CVID had an "X" shape damage as shown in Figure 4.7 (b) et (c). 
Figure 4.8 presents typical compressive load-deformation curves of sandwich coupons 
with and without impact damage. It can be seen that the presence of impact damage 
(BVID, VID and CVID) reduced the residual compressive strength without affecting the 
global stiffness of the sandwich coupons. This linear response, up to the final failure 
indicated that the sandwich failed catastrophically, without any post-buckling behavior. 
This signifies that the sandwich cannot withstand high out-of-plane deflection. If it was 
the case, the load-deformation curve would have displayed non-linearity just before the 
final failure. 
Figure 4.9 shows all the compression Strength After Impact (CSAI) results as function 
of the impact energy for the three impact damage categories (BVID, VID and CVID). 
The inherently scattered CSAI values seem to decrease linearly as the impact energy 
increases. As indicated in Tableau 4.2, the depth and the diameter of the dent increase as 
the impact energy increases. It can be assumed that dent size promotes the elastic 
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instability of the skin and consequently reduces the critical buckling load of the 
sandwich. 
3 * 
BVID (Uj =: 4J) 







Figure 4.7 -Typical compression instability failure of composite sandwich 
containing: (a) BVID; (b) VID and (c) CVID 
Tableau 4.2 - Characteristics of different impact damages categories 
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characteristics: 
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Impact Energy (U,) 
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Figure 4.8 - Typical "compression load - axial displacement" curves of sandwich 







oBVID (matrix micro-cracking) 
• VID (low fibers breakages) 
















Impact eneiy |J) 
12 14 
Figure 4.9 - Sandwich coupons CSAI plotted as a function of the impact energy for 
coupons with BVID, VID and CVID 
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4.5.2 Finite Elements Analysis results 
Ten undamaged sandwich coupons were tested under uni-axial compression loading. 
The experimental average critical buckling load (P a ) was 28.3 kN, while ANSYS linear 
buckling analysis predicts a value of Pcr= 29 kN for the SHELL91-SOLID95 model and 
Pcr= 29.9 kN for the SOLID95-SOLID95 model. These predicted values are relatively 
close to the experimental results and both FEA sandwich models provided similar 
buckling shapes of the undamaged coupons as shown in Figure 4.10. 
As mentioned in section 3, non-linear analyses were performed to study the effect of the 
damage zone size on the critical load. Based on the experimental observations and non-
linear analysis, it was assumed that the loaded sandwich coupon would not tolerate out-
of-plane deflection (S:) larger than the laminate skin thickness (/;s « 0.7 mm). Figure 4.11 
presents a schematic representation of two possible buckling cases of impacted coupons. 
The line with the two points (A and B) represents the side of the front laminate skin 
(throw the thickness direction), where the point "B" is located at symmetrical mid-plane 
x-z (in the middle of the coupon) and "A" just between the middle and the extremity of 
the coupon. As shown in the drawing, the skin will tolerate a maximum deflection less 
than the laminates skin thickness (S: < ts), but when the deflection increases drastically 
(CASE 1) the sandwich coupon will fail. Also the skin will loss elastic stability when the 
skin will start to deflect in two opposites directions (CASE 2). 
Figure 4.12 shows a typical contour plot of the out-of-plane deflection for a sandwich 
coupon with a BVID. Before the load reaches the critical load failure, the buckling mode 
shape is relatively stable and suddenly changes beyond this load limit. Figure 4.13, 4.14 
and 4.15, show respectively the out-plane deflection as function of the compressive load 
for the SHELL91-SOLID95 sandwich model with respectively a BVID, VID and CVID. 
The damage zone was modeled with stiffness reduction factors of ^-m = 50% for the 
laminate skin and <^C0K = 10% for the foam core. The sandwich model with the BVID 
failed at 27.5 kN by following the model sketched by CASE 1 in Figure 4.11. Sandwich 
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model with VID and CVID failed, respectively at 24.5 and 21.5 kN by following the 
buckling failure CASE 2. 
The FEA results demonstrated that the local stiffness reduction of the laminate and the 
foam core did not significantly change the out-of-plane deflection of the sandwich 
models with BVID and VID. In the case of the sandwich models with the CVID, the 
stiffness laminate reduction slightly influences the deflection. However, the stiffness 
reduction of the foam core affected significantly the out-of-plane deflection as shown in 
Figure 4.16. With an undamaged core (^corc = 100%), the sandwich model can withstand 
higher deflection for a same load level compared to the model with a damaged core (l;corc 
= 10%). 
Undamaged sandwich coupon SHELL91 -SOLID95 SOLID95 -SOLID95 
.. . ...„.i.,:<h'J*-.; 
• ;-• .Ti-ri-'-KT 
1:-H:I^-WH-; 
i* r = 283kN F" = 29 kN P* = 29.9 kN 
Figure 4.10- Linear buckling mode shapes of undamaged sandwich coupon 
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<\ > ts 
Figure 4.11 - Schematic representation of sandwich coupons buckling cases 
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at 24.5 kN 
^Ofo 
1 
at 27.5 k N 
(Maximum load before buckling) 
at 30 kN 
Figure 4.12 - Typical contour plot of out-of-plane deflection at different compressive 
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Figure 4.13 - Out-plane deflection VS the compressive load of SHELL91-SOLID95 
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-Point B : (0:-12.7:0) • ~ U — D 
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Figure 4.14 - Out-plane deflection VS the compressive load of SHELL91-SOLID95 
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Figure 4.15 - Out-plane deflection VS the compressive load of SHELL91-SOLID95 
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Figure 4.16 - Out-plane deflection VS the compressive load of SHELL91-SOLID95 
sandwich model with CVID and core damaged (£Skjn = 95%; £core = 10 and 100%) 
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Figure 4.17 shows the comparison of the out-of-plane deflection between the SHELL91-
SOLID95 and SOLID95-SOLID95 models. As the linear buckling results predicted, the 
SOLID95-SOLID95 model is stiffer and for a same out-of-plane deflection, this model 
can sustain higher load then the SHELL91-SOLID95 model. 
Finally, Figure 4.18 compares the FEA predicted buckling failure loads (represented by 
columns) with the experimental instability failure loads (average values represented by 
dots and variability by solid lines) for the three different damages categories. As 
expected, the theoretical instability failure load decreases as the damage zone increases, 
but theoretical results overestimated the critical failure load. The differences between 
FEA predicted and average experimental results for BVID, VID and CVID are 
respectively 24%, 20% and 12%. Even with some lack of accuracy, this analysis 
methodology can be used cautiously in the damage tolerance evaluation of aircraft 
composite structures. As an example, sub-components and full-scale static tests should 
demonstrate load capacity in presence of impact damages. The selection of impact 
damage locations should not be determined randomly, but strategically to evaluate the 
worst scenario case. Being very expensive, full-scale tests on sub-components are 
usually very limited in number. Then virtual tests performed with FEA can evaluate 
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Figure 4.17- Out-plane deflection VS the compressive load of SHELL91-SOLID95 and 
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Figure 4.18 - Comparison between predicted and experimental instability failure loads 
of sandwich coupons with different damages sizes 
(SHELL91-SOLID95, £kin= 50% ; £ore=10%) 
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4.6 Conclusion 
This paper presented a Finite Element Analysis (FEA) study to evaluate the effect of 
damage size on the compression behavior of composite sandwich coupons modeled with 
ANSYS code. Linear buckling analysis was performed to predict the instability failure 
load of the undamaged sandwich coupons. Nonlinear analysis was done to predict the 
buckling behavior of sandwich coupons in presence of damage zone equivalent to real 
impact damages. The FEA results showed that the local stiffness reduction of the 
laminate and the foam core did not significantly change the out-of-plane deflection of 
the sandwich models with BVID and VID. FEA predictions are close to the 
experimental results for the case of undamaged coupons and the case of severely 
damaged coupons. The predictions for the case of BVID are considered too optimistic. 
Acknowledging the fact that a BVID can be overlooked during routine inspections of 
aircraft structures justifies more intensive investigations in the domain of damage 
tolerance of composite sandwiches. Particularly, the role of the core characteristics 
should be well established. The damage tolerance evaluation of aircraft composites 
structures should be demonstrated by experimental tests from small coupons to full scale 
tests. However, Finite Element Analysis should be regarded as a very efficient tool to 
determine the critical parts that need to be tested. 
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CHAPITRE 5 - RESULTATS COMPLEMENTAIRES SUR LA 
CARACTERISATION DE STRATIFIES VINYL ESTER/VERRE-E 
Ce chapitre presente les proprietes mecaniques de deux stratifies fait de resine vinyl 
ester renforcee de tissus en fibres de verre-E. Le premier stratifie est fait de tissus 
equilibres de type satin (tissus 7781), alors que le deuxieme stratifie est fait de tissus 
quasi-unidirectionnels (tissus 1543). Le composite sandwich etudie dans cette these est 
compose de deux peaux stratifiees fait uniquement de tissus 7781. 
Dans l'article 2 (Chapitre 5), le composite sandwich a ete modelise par elements finis. 
Dans ce modele d'elements finis, chacun des plis de tissus 7781 a ete remplace par un 
stratifie multicouche orthogonal symetrique ([0/90]s). Ce modele theorique [0/90]s 
simule les memes proprietes elastiques qu'un stratifie fait de tissus 7781. L'objectif 
principal de ce chapitre est de presenter comment ce modele theorique [0/90]s a ete 
etabli et valide en se basant sur la caracterisation des proprietes mecaniques des stratifies 
fait de tissus 7781 et 1543. 
5.1 Prediction theorique des proprietes elastiques d'un stratifie a renfort tisse 
Un stratifie a renfort tisse equilibre [(0„,/90/)WF] est caracterise par des fibres dans la 
direction chaine «w» (warp) entrecroisees avec d'autres fibres dans la direction trame 
«f» (fill). Les proprietes elastiques de ce type de stratifie peuvent etre simulees par un 
modele theorique d'un stratifie multicouche orthogonal symetrique ([0/90]s) [40], tel que 
presente a la Figure 5.1. 
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A 
Sens chaine (0°) 
0° = ^ = ke/2 t 
• ; • ; • ; • ; 9 0 ° • : • : • ; • : • : (i-k)e/2 f 
• : • : • : • : 9 0 ° • : • : • : • : • 0 - ^ / 2 \ 
zE= 0° = = = = = ke/2 f~ 
1 pli de tissu equilibre [(OJ90f)
w"] Stratifie multicouche orthogonale symmetrique [0/90]s 
Figure 5.1 - Modele theorique equivalent d'un pli de tissu equilibre, adapte de [40] 
Avec la theorie classique des plaques stratifiees (Classical Laminate Plate Theory), il est 
relativement simple de calculer les proprietes elastiques (Exx, Eyy, G^, et t>rv) du stratifie 
theorique [0/90]s. II suffit de connaitre les proprietes elastiques (En, E22, G12 et 012) et 
l'epaisseur de chaque lamina unidirectionnel constituant le stratifie theorique [0/90]s. En 
plus de pouvoir predire les proprietes elastiques dans le plan principal d'un stratifie a 
renfort tisse, le stratifie theorique [0/90]s permet aussi d'approximer les proprietes 
elastiques interlaminaires (E~, Gx:, Gy:, ox: et vy:) qui sont generalement plus complexes 
a determiner experimentalement. Les proprietes elastiques interlaminaires du stratifie 
sont definies indirectement par les proprietes elastiques (E33, G/j, G23, Uu et 023) du 
lamina unidirectionnel tel qu'indique dans la Figure 1.32, de la section 1.6. Meme si les 
proprietes elastiques interlaminaires influencent moins le comportement mecanique du 
stratifie que les proprietes elastiques dans le plan principal, celles-ci doivent etre 
toutefois definies dans les modeles d'elements finis (voir section 1.6). 
L'epaisseur de chaque couche du stratifie theorique [0/90]s est une fraction de 
l'epaisseur (e) d'un pli du stratifie avec renfort tisse. C'est le coefficient d'equilibrage 
(k) du tissu qui definit l'epaisseur theorique de chaque couche : 
fTP-HP-HT. Senstr 





Ou Aw et A/ sont respectivement la surface transverse des fibres par unite de largeur dans 
la direction de la chaine (w) et de la trame (/). Un exemple de calcul est presente dans la 
section suivante. 
II a ete demontre que les stratifies [0/90] s ont un comportement legerement non-lineaire 
en tension qui peut etre schematise par une courbe contrainte-deformation bi-lineaire 
(Figure 5.2) [41]. La reduction de la rigidite du stratifie provient de la rupture de 
l'interface fibre/resine des fibres perpendiculaires a la charge (plis 90°). Le changement 
de pente de la courbe contrainte-deformation est identifie par le "point de fissuration" 
qui coincide avec la deformation maximale des plis transverses au chargement (STI). 






""--Point de fissuration 
> s 
E n 
Figure 5.2 - Representation schematique de la courbe contrainte-deformation d'un 
stratifie [0/90]s en tension a 0= 0° 
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Le module initial (Exx) de la courbe presentee a la Figure 5.2, est determine 
approximativement par l'equation suivante : 
E„Ar = A,EU +A90E22 => Exx = A ^ + ^E22 (5.2) 
Ar AT 
Ou 
Ao : section transversale des plies a 0° 
Ago : section transversale des plies a 90° 
AT =AO + A90 
Au-dela du point de fissuration, les plis a 90° ne contribuent plus a la rigidite totale du 
stratifie, et le module secondaire (Exx) est estime a : 
K,=^En (5.3) 
AT 
La contrainte du stratifie au point de fissuration (ojis) et a la rupture finale (cruit) sont 
determinees respectivement par les equations (5.4) et (5.5). 
<>> = E,,£n (5-4) 
<Tw =(Jf,+E'Mu -e-n) (5-5) 
Tout comme les stratifies multicouches orthogonaux symetriques, les stratifies a renfort 
tissus 7781 ont eux aussi une reponse contrainte-deformation non-lineaire en tension 
(voir Figure 5.3). II est demontre, dans la section 5.3, que le modele theorique [0/90]s 
permet de predire le module secondaire (Exx) de la courbe contrainte-deformation en 
tension du stratifie a renfort tissus 7781. 
A cause de l'ondulation des fibres, un stratifie a renfort tisse [(0„y90y)WF] a generalement 
des proprietes mecaniques en tension et en compression legerement inferieures a un 
stratifie [0/90]s equivalent [42]. L'effet de l'ondulation des fibres sur les proprietes 
mecaniques du stratifie 7781 n'est pas considere dans ce chapitre. 
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0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2 2.2 2.4 
ff (%) 
Figure 5.3 - Courbe contrainte-deformation typique en tension d'un stratifie 7781 
5.2 Proprietes mecaniques de stratifies vinyl ester/verre-E 
Les stratifies presentes dans cette section sont fabriques a partir d'une resine vinyl ester 
Derakane Momentum 411-350 renforcee de tissus de fibres de verre-E. Les proprietes 
elastiques de la resine et de la fibre sont presentees dans le Tableau 5.1. Les renforts 
utilises sont un tissu de type satin (7781) et un tissu quasi-unidirectionnel (1543). Les 
deux tissus sont commercialises par la compagnie BGF Industries et leurs 
caracteristiques de tissage sont presentees dans le Tableau 5.2. Les proprietes physiques 
et elastiques des deux stratifies a base de tissus 7781 et 1543 sont presentes dans le 
Tableau 5.3 et Tableau 5.4. Ces resultats sont des valeurs moyennes provenant d'un 
minimum de vingt eprouvettes testees par proprietes. 
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Tableau 5.1 - Proprietes mecaniques de la resine vinyl ester Derakane Momentum 411-
350 et de la fibre verre-E 
Materiaux 
Resine Vinyl ester 
Fibre de verre-E 
Module elastique 
£,,,= 3,2 GPa 1 Ref.[43] 
£ , = 72,4 GPa ; Ref. [30] 
Coefficient Poisson 
t>m = 0,35 J Ref [44] 
u,.= 0,22 ; Ref [30] 


















































Tableau 5.3 - Proprietes physiques des stratifies vinyl-ester/verre-E avec renfort 7781 et 
1543 
Proprietes physiques 
Taux volumique des fibres, Vf 
Taux volumique des microvides 
Epaisseur d'un pli cuit, e 















Tableau 5.4 - Proprietes elastiques des stratifies vinyl-ester/verre-E avec renfort 7781 et 
1543 [46] 
Proprietes elastiques (valeurs moyennes) 
Module longitudinale en tension 
Module longitudinale en compression 
Module transversale en tension 
Module transversale en compression 
Module de cisaillment intralaminaire 






















Le Tableau 5.3 presente les coefficients d'equilibrage (k) des tissus 7781 et 1543 
calcules selon l'equation (5.1). Les donnees necessaires pour calculer Aw et Af sont 
presentees dans le Tableau 5.2. Dans le cas du tissu 1543, Aw et Afsont egales a : 
- Aw = 1,900 fils/mm x 2 brins/fil x 408 filaments/brin x section d'un filament (71 rM
2), 
ou r„ = 0,00457 mm 
- A/= 1,181 fils/mm x 2 brins/fil x 204 filaments/brin x section d'un filament (nrj ), 
ou r/= 0,00266 mm 
^> Aw = 9,4 Af 
Selon l'equation (5.1) le coefficient d'equilibrage du tissu quasi-unidirectionel 1543 es t : 
Aw 9M, 9,4 
Af+Aw Af+9,4Af 1 + 9,4 
0,5 
Pour le tissu satin 7781, le type de fils est le meme dans la direction de la chaine et de la 
trame. Ainsi, le coefficient d'equilibrage se calcule directement par l'equation : 
N 
k = — (5 6) 
Ou Nw et Nf sont respectivement la contexture (nombre de fil par mm) dans le sens 
chaine et le sens trame. 
Tel qu'indique dans la Figure 5.1, le coefficient d'equilibrage permet de determiner 
l'epaisseur equivalente des plis dans le sens chaine (0°) et le sens trame (90°) du modele 
theorique[0/90]s. Avec un k = 0,51 et une epaisseur de 0,225 mm pour un pli 7781, on 
obtient respectivement une epaisseur de 0,0574 mm et de 0,0551 mm pour les plis a 0° 
et a 90°. 
Les deux stratifies ont ete moules par le meme precede d'infusion et ont le meme taux 
volumique de fibres, Vj = 5 1 % (voir Tableau 5.3). Les resultats presentes dans le 
Tableau 5.4 montrent que les deux stratifies sont legerement plus rigides en compression 
qu'en tension. 
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5.3 Proprietes elastiques du lamina dans le modele theorique [0/90|s 
Cette section presente l'approche utilisee pour determiner les proprietes elastiques du 
lamina unidirectionnel dans le modele theorique [0/90]s, tel que presente dans la Figure 
5.1. Les principales proprietes elastiques a determiner sont: En, E2?, Gn et Vn. 
II est important de noter que l'objectif ici n'est pas de predire des valeurs reelles d'un 
lamina unidirectionnel en vinyl ester/verre-E, mais de determiner les proprietes 
elastiques du lamina qui permettront au modele [0/90]s de simuler le comportement 
mecanique du stratifie a renfort tissu 7781. 
Le « Manuel de Calcul des composites verre-resine » [40] stipule qu'un stratifie fait 
d'un tissu quasi-unidirectionnel, dont le coefficient d'equilibrage est entre 0,9 et 1 (0,9 
< k < 1), a des caracteristiques elastiques similaires a un monocouche unidirectionnel. 
Base sur cette affirmation, les proprietes elastiques du stratifie 1543 ont ete utilisees 
dans le modele theorique [0/90]s (voir Figure 5.4) pour predire celles du stratifie a 
renfort tissu 7781 (proprietes elastiques en tension et en compression). Le Tableau 5.5 
presente les valeurs theoriques et experimentales. Les valeurs predites sont tres 
similaires aux valeurs experimentales, ce qui semble signifier que le modele theorique 
[0/90]s de la Figure 5.4 est valable. 
Pour valider le modele theorique, le module secondaire (E x x) de la courbe contrainte-
deformation en tension du stratifie 7781 (Figure 5.3) a ete determine pour chacune des 
eprouvettes testees (20 eprouvettes au total). La valeur experimentale a ete determinee 
en mesurant la pente de la courbe entre une deformation de 1,4% et la deformation a la 
rupture de l'eprouvette (sm). Le module secondaire theorique a ete calcule selon 
l'equation (5.3), ou le ratio AQ/AT est egal au coefficient d'equilibrage, k =0,51. Comme 
pour les valeurs precedentes, la valeur theorique coincide avec la valeur experimentale 
(voir Tableau 5.5) 
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Tableau 5.5 - Comparaison en les proprietes elastiques experimentales et theoriques des 












































E,,, = 38,5 GPa 
} E22i = 13,9 GPa 
Tension 
E,,c= 39.4 GPa "1 
r Compression 
E22c = 15,4 GPa J 
G,2 = 3,9 GPa 
u/2 = 0,25 
Figure 5.4 - Modele theorique multicouche orthogonal symetrique pour simuler un tissu 
satin 7781 
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Comme il l'a ete mentionne au debut de cette section, l'objectif de ce chapitre etait 
d'expliquer comment avait ete etabli le modele theorique [0/90]s presente dans Particle 2 
(Chapitre 4) et non pas de confirmer que le stratifie 1543 peut etre considere comme 
etant un pur lamina unidirectionnel. 
Toutefois, selon la theorie classique des plaques stratifiees, les fibres orientees a 0° et 
90° n'influencent pas le module de cisaillement Gxy. Done, theoriquement le module de 
cisaillement d'un lamina unidirectionnel est le meme que celui du stratifie 1543 et 7781, 
e'est-a-dire, G/? = 3,9 GPa. Ensuite, il a ete demontre experimentalement, que la loi des 
melanges permet de predire precisement les valeurs En et U/2 [41] : 
En=EfVf+Em(\-Vf) (5.7) 
vn=vfVf+vm{\-Vf) (5.8) 
A partir des donnees du Tableau 5.1 et des equations (5.7) et (5.8), les valeurs calculees 
sont: 
- E,, = 38,49 GPa 
- v,2 = 0,28. 
Ces valeurs sont tres similaires a celles du stratifie 1543 (Tableau 5.4) : 
- Exxt = 38,46 GPa 
Oxy = 0,25 
Finalement, pour un monocouche (lamina) sollicite dans une direction quelconque (6M 0 
et 90°), son module Exx (module du lamina dans la direction de la charge) doit etre 
compris entre E22 et En (E22 < Exx < En) et respecter la relation suivante [41]: 
J ^U ,<G,J< / " . (5.9) 
i2V£ i iAE22+^2) ______;• 2(l + t>12) 
Connaissant les valeurs de En, G12, 012 et en se basant sur la relation (5.9), on obtient 
une valeur theorique de E22 = 8,3 GPa. Cette valeur est nettement inferieure aux modules 
transversaux du stratifie 1543 (Eyyt = 13,9 GPa et Em = 15,4 GPa). 
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La Figure 5.5 presente la variation du module Exx selon rorientation des fibres d'un 
lamina avec un module transverse de 8,3 et de 13,9 GPa (les autres proprietes sont 
specifiers sur la figure). Avec E22 = 8,3 GPa, le module Exx du lamina se situe toujours 
entre E?2 et En, quelle que soit l'orientation des fibres. C'est ce qui est generalement 
observe pour un lamina unidirectionnel [41]. Par contre, avec E22 = 13,9 GPa, Exx est 
inferieur a E22, lorsque les fibres du lamina sont orientees entre 35° et 90° (35° < 6 < 
90°), ce qui ne semble pas etre un comportement representatif d'un lamina 
unidirectionnel. Mais probablement ce comportement reflete tres bien celui d'un stratifie 
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Figure 5.5 - Variation du module £"xxd'un lamina vinyl ester/verre-E selon l'orientation 
des fibres 
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CHAPITRE 6 - DISCUSSION GENERALE 
Des tests d'impacts et de compression apres impact (CAI) ont ete realises sur des 
eprouvettes rectangulaires (101,6 x 152,4 mm) d'un composite sandwich fait de mousse 
en PVC entre deux peaux stratifiees vinyl ester/verre-E (tissu satin 7781). L'objectif de 
ces tests etait de demontrer la tolerance aux dommages de ce composite sandwich pour 
l'utiliser dans la fabrication d'un petit avion en phase de certification. Les tests 
d'impacts ont ete realises avec une tour d'impact a poids tombant et en utilisant des 
energies d'impact variant de 2 a 40J. Les dommages ont ete classes en trois principales 
categories : BVID, VID et CVID. 
Plusieurs chercheurs [19-20] ont associe l'energie d'absorption a la formation des 
dommages durant l'impact. En normalisant cette energie par rapport a l'energie d'impact 
on obtient un «indice d'endommagement» indiquant la severite du dommage de 
l'eprouvette impactee. Plus l'indice est eleve, plus le dommage est severe. Les tests de 
CAI ont ete representes en fonction de l'indice d'endommagement, et le graphique 
permet clairement de distinguer que la presence d'un BVID diminue la resistance 
residuelle d'une eprouvette presque autant que celle d'un CVID. La presence d'un BVID 
peut reduire la resistance residuelle du composite sandwich jusqu'a une valeur minimale 
de 60% de la resistance du materiau intact. Ce pourcentage de la resistance residuelle en 
compression est similaire a ceux de la plupart des materiaux composites impactes [23-
27]. 
Les tests de CAI ont montre que la presence d'un dommage initie l'instabilite elastique 
du composite sandwich. Meme s'il a ete observe que la presence d'un BVID est aussi 
dommageable que celle d'un CVID, les resultats CAI indiquent neanmoins une tendance 
que la charge en compression a la rupture diminue lorsque la dimension (diametre et 
profondeur) du dommage augmente. Pour etudier l'influence de la dimension des 
dommages sur l'instabilite elastique des composites sandwichs, des analyses non-
lineaires ont ete realisees avec le logiciel d'elements finis ANSYS. Les resultats 
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theoriques ont demontre que la resistance au flambage des plaques diminue lorsque la 
dimension du dommage augmente. Toutefois, les analyses surestiment les valeurs de 
charges critiques reelles, particulierement pour les plaques avec des BV1D. Neanmoins, 
la combinaison d'elements SHELL91 et SOLID95 pour modeliser respectivement les 
peaux stratifiees et la mousse de PVC donne des resultats plus precis que les modeles 
qui utilisent seulement des elements solides, qui sont generalement utilises dans d'autres 
recherches similaires a celle-ci [38-39]. Les peaux stratifiees de 3 plis de tissus satin 
7781 ont ete modelisees le plus fidelement possible grace aux elements multicouches 
SHELL91 et d'un modele theorique [0/90]s pour representer chaque pli du tissu 7781. 
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CONCLUSION ET RECOMMANDATIONS 
L'evaluation de la tolerance aux dommages d'un composite sandwich a ete realisee dans 
le cadre de la certification d'un petit avion amphibien (2001-2007), dont la structure est 
presque entierement faite de ce materiau (environ 80% des composantes). Le composite 
sandwich est moule par le procede d'infusion et est constitue d'une mousse en PVC 
entre deux peaux stratifiees de resine vinyl ester renforcee de tissus satin en fibres de 
verre-E. 
C'est la firrae d'ingenierie Flight Dynamics Corporation (FDC) qui a eu le mandat de 
concevoir le design de l'avion et d'obtenir la certification accordee par Transport 
Canada. Ce projet de certification homologuait pour la premiere fois le procede 
d'infusion et la resine vinyl ester pour la fabrication d'avions dont le poids varie entre 
750 a 5670 kg. Generalement, le procede d'infusion et la resine vinyl ester etaient 
jusqu'a tout recemment utilise principalement dans l'industrie nautique. 
L'evaluation de la tolerance aux dommages du composite sandwich a ete conjointement 
realisee avec l'Ecole Polytechnique de Montreal et la firme FDC. C'est la firme FDC qui 
a moule toutes les plaques sandwiches servant a la decoupe d'eprouvettes sandwiches. 
Alors que les tests d'impacts et de CAI ont pu etre realises avec l'equipement de l'Ecole 
Polytechnique de Montreal. Les materiaux (fibres, resine et mousse) ont ete selectionnes 
par la firme FDC, alors que la methodologie experimentale a ete elaboree dans le cadre 
de ce doctorat. Aucune des analyses par elements finis presentees dans cette these n'ont 
ete utilisees dans le processus de certification. 
Cette recherche a principalement contribue : 
a l'elaboration d'une methode de caracterisation et de classification des 
dommages produits par des impacts legers ; 
a l'introduction d'un indice d'endommagement pour representer les resultats de 
compression apres impact; 
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a la conception d'un modele theorique [0/90]s pour predire les proprietes 
mecaniques d'un stratifie fait d'un tissu equilibre ; 
et finalement, a la presentation d'une methode d'analyse par elements finis pour 
predire la charge a la rupture du composite sandwich impacte. Dans cette 
analyse, le composite sandwich a ete modelise le plus fidelement possible grace a 
des elements multicouches SHELL 91 et les dommages ont ete modelises par 
une methode simple et efficace. 
La principale limitation de cette recherche a ete au niveau de la selection des materiaux 
et au niveau de la configuration des eprouvettes sandwiches. II aurait ete interessant 
d'etudier, par exemple, Peffet de la densite de Pame sur la resistance a l'impact et de la 
resistance a la compression apres impact. De plus, il aurait ete instructif de tester 
differentes dimensions d'eprouvettes pour evaluer l'effet des conditions de supports sur 
la reponse a l'impact du materiau, et de l'effet de la superficie de Peprouvette par 
rapport aux dimensions du dommage sur la resistance residuelle du materiau. 
Une autre limitation de cette recherche est au niveau de la methode d'analyse par 
elements finis utilisee pour predire la resistance residuelle du composite sandwich 
impacte. Cette methode est applicable seulement pour les composites sandwichs ayant 
des peaux relativement mince (< 1 mm). Pour des stratifies plus epais, une analyse plus 
elaboree, incorporant la mecanique de la rupture, est requise pour tenir compte de la 
propagation du delaminage des plis. 
Finalement, P utilisation des materiaux composites dans les petits et gros avions est 
maintenant une realite. Les donneurs d'ordre dans Pindustrie aeronautique tel que 
Bombardier integrent massivement les composites dans leurs nouveaux modeles 
d'appareils (ex. : la Serie-C et le Learjet 85), et Pun des principaux defis dans la 
conception et la certification de ces avions sera P evaluation de la tolerance aux 
dommages des materiaux composites utilises. Cette recherche a franchi une des etapes 
dans Pevaluation de la tolerance aux dommages des composites. D'autres recherches sur 
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la prediction de la reponse aux impacts des structures composites et de la prediction du 
comportement en fatigue des materiaux composites endommages restent a explorer. 
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